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La presente tesi prende spunto da precedenti attività di ricerca, svolte presso il Dipartimento 
di Ingegneria Civile e Industriale (DICI) dell’Università di Pisa, che hanno riguardato lo 
studio di un drone, cioè di un velivolo privo di equipaggio a bordo, ad energia solare. In 
questo lavoro si mostra l’analisi preliminare di un drone capace di effettuare un 
pattugliamento marittimo continuativo nel Mar Mediterraneo. 
Nel Primo Capitolo sono illustrate, oltre lo scopo della tesi, le ragioni dell’incremento 
d’interesse nei confronti dei velivoli solari, con cenni storici riguardo lo sviluppo di 
quest’ultimi.  
Nel Secondo Capitolo si mostra una panoramica dei velivoli solari e dei progetti 
attualmente presenti al mondo.  
Nel Terzo Capitolo vengono presentate le attività di ricerca condotte in passato presso 
l’Università di Pisa sul velivolo solare biplano “PrP-Solar”, ponendo una particolare 
attenzione ai benefici generati da questo tipo di configurazione. 
Nel Quarto Capitolo viene illustrata la situazione giuridica europea per quanto riguarda il 
pattugliamento del Mediterraneo, in particolar modo del Canale di Sicilia, mostrando le 
distinzioni tra “Mare Nostrum” e “Triton”; si pone una particolare attenzione alle rotte 
marittime dei migranti verso l’Italia. Inoltre sono analizzati i droni, operativi a quote 
elevate, tipicamente impiegati in operazioni di sorveglianza, ricognizione e intelligence 
(IRS) all’interno del Canale di Sicilia. 
Nel Quinto Capitolo si evidenziano tutte le tipologie di payload presenti a bordo degli aerei 
a pilotaggio remoto mostrati nel Capitolo 4, fornendone una descrizione. 
Nel Sesto Capitolo viene definita la missione di pattugliamento marittimo continuativo nei 
dettagli, fissando l’area operativa, il profilo di missione e le caratteristiche del payload che 
il drone può imbarcare. 
Nel Settimo Capitolo sono illustrati tutti i modelli matematici utilizzati per quanto riguarda 
il bilancio energetico del velivolo solare, la potenza solare immagazzinata dalle celle solari 
e la potenza necessaria al velivolo sia durante il volo livellato, sia durante la salita. 
Nell’Ottavo Capitolo si effettua la scelta dei componenti che costituiscono il drone solare, 
ovvero le celle solari, gli accumulatori di energia, i motori elettrici e le eliche. Tale scelta 
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viene effettuata analizzando accuratamente le differenti tipologie di prodotti disponibili in 
commercio, permettendo di utilizzare i componenti più adatti alla missione di interesse. 
Nel Nono Capitolo, dopo aver definito la geometria della configurazione attraverso la scelta 
di alcuni parametri, si mostra un’analisi parametrica, andando a valutare gli effetti sul 
bilancio energetico delle diverse tipologie di configurazioni del velivolo; tale analisi viene 
effettuata sia per la fase di crociera che per quella di salita.  
Infine, nel Decimo Capitolo si procede alla discussione dei risultati ottenuti, andando a 
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Il Sole è una fonte di energia inesauribile e non inquinante; queste peculiarità rendono 
molto interessante tutte quelle tecnologie che consentono di sfruttare questa risorsa nei 
campi più disparati, compreso quello aeronautico.  
Attualmente, in molte parti del mondo, c’è un grande interesse per UAV (Unmanned Aerial 
Vehicle) da impiegare in missioni HALE (High Altitude Long Endurance), cioè piattaforme 
volanti non abitate, propulse da motori elettrici alimentati da energia solare, controllabili 
da terra e che possono restare teoricamente in volo per lunghi periodi (mesi) o addirittura 
lunghissimi (anni). Tra le caratteristiche principali richieste a tali piattaforme si trovano: 
 poter atterrare e decollare in modo autonomo, senza bisogno di mezzi di 
propulsione ausiliaria; 
 garantire una facile manutenzione ed una sostituzione della strumentazione di 
bordo;  
 avere facilità di movimento per poter passare da aree operative ad altre; 
 poter immagazzinare nelle batterie l’energia solare in eccesso durante il giorno 
per poi essere impiegata nella notte in modo da permettere un volo continuo; 
Questo tipo di piattaforme, oltre ad avere una grande versatilità, garantiscono, se utilizzate 
con il ruolo di satelliti artificiali, una visione più precisa della superficie terrestre per la loro 
relativa vicinanza (15-20 km), evitando ritardi legati alle comunicazioni satellitari ed 
ottenendo costi di realizzazione molto minori se confrontati con quelli dei satelliti. 
Al momento solo una piccola frazione degli HALE-UAV presenti al mondo viene 
impiegata in campo civile, perché la quasi totalità di questi è utilizzata in campo militare. 
Ma proprio per la loro grande versatilità stanno trovando applicazioni anche in campo 
civile/commerciale essendo in grado di ricoprire molte funzioni: 
 controllo dell’inquinamento atmosferico e monitoraggio meteorologico; 
 monitoraggio in tempo reale dei fenomeni naturali, quali aree sismiche a rischio, 
incendi, inondazioni etc.; 
 sorveglianza e ricognizione intelligente, come ad esempio il controllo 
dell’immigrazioni lungo i confini di uno stato oppure il controllo di traffici 
illeciti; 
 fotogrammetria; 




 servizi di telecomunicazione; ad esempio, l’impiego di una piattaforma posta 
sopra aree colpite da calamità naturali o a bassa densità di popolazione può 
permettere l’utilizzo di reti telefoniche ed internet.   
 
1.1 CENNI STORICI 
L’idea di utilizzare energia elettrica per alimentare aeromobili non è nuova, già dagli anni 
50’ ci furono i primi esperimenti di velivoli radiocomandati alimentati a batterie. 
Contemporaneamente a queste prime esperienze si registra la nascita delle celle 
fotovoltaiche (PV cell) avvenuta nel 1954 presso i Bell Telephone Laboratories, 
immediatamente accompagnata dall’idea di utilizzare questo tipo di tecnologia per ricavare 
energia elettrica sufficiente per il volo. Inizialmente le celle avevano una bassissima 
efficienza, circa il 4%, che però fu rapidamente migliorata fino all’11%, ma il loro alto 
costo non permise lo sviluppo immediato di queste idee.   
Si è dovuto attendere circa 20 anni per la realizzazione del primo velivolo a energia solare 
radiocomandato, avvenuta nel 1974. Questo era chiamato Sunrise I ed era stato sviluppato 
da R.J Boucher per un programma della Lockheed e costruito in California dalla Astro 
Flight Company. Il modello eseguì diversi voli con una durata massima continuativa di 
quattro ore, prima di essere danneggiato in maniera irreparabile da una tempesta di sabbia. 
L’anno dopo l’esperienza fu replicata con il Sunrise II, leggermente più grande e con 
prestazioni maggiori, rovinato però da un’avaria al sistema di controllo, Figura 1.1. 
 
Figura 1.1: Sunrise II [1] 
Parallelamente all’esperienza americana, sempre a metà degli anni 70, i tedeschi H.Bruss 
e F.Militky realizzarono un loro modello chiamato Solaris, che però compì solo pochi voli 
di qualche minuto alla quota di 50 metri, Figura 1.2. 





Figura 1.2: Solaris [1] 
Negli anni seguenti, fino ad oggi, la tecnologia è stata applicata più volte a diversi prototipi 
adatti a trasportare un equipaggio di una o due persone come ad esempio il Gossamer 
Penguin (1980) e la sua evoluzione Solar Challenger, che nel 1981 attraversò lo stretto 
della Manica. Nell’89 invece il Sunseeker attraversò gli Stati Uniti, impiegando 21 voli e 
121 ore, sfruttando una configurazione ad aliante e la presenza di termiche o correnti 
ascensionali per mantenere la quota.  
La caratteristica insita nell’utilizzo di celle fotovoltaiche, ovvero la disponibilità continua 
di energia senza rifornimenti, ha reso più importante il filone di studio delle piattaforme 
UAV HALE. Dagli inizi degli anni ‘80 infatti la NASA cominciò ad occuparsi di queste 
nuove tecnologie e nel 1981 commissionò alla AeroVironment la costruzione di un velivolo 
che avrebbe dovuto avere un’elevata autonomia ed una quota operativa superiore ai 20000 
metri. Il progetto, chiamato HALSOL, però si arenò a causa dei limiti tecnologici dell’epoca 
sull’accumulo dell’energia creata dalle celle solari. Il progetto fu ripreso nel 1993 quando 
l’ente per la difesa balistica americano sponsorizzò la costruzione di un nuovo UAV HALE 
per il monitoraggio anti-missile: il Pathfinder, Figura 1.3. 





Figura 1.3: Pathfinder [1] 
Il progetto molto presto venne spostato a causa di mancanza di fondi ed integrato con 
ERAST (Environmental Research Aircraft Sensor Technology). In questo caso lo scopo 
era diventato quello di sviluppare un dimostratore tecnologico che aprisse la strada a 
velivoli non abitati in grado di mantenere quote intorno ai 20000 m per lunghi periodi. Il 
Pathfinder infatti stabilì numerosi record, tra cui quello di massima quota nel 1995, quando 
raggiunse quota 15400 metri. Le tecnologie del velivolo furono sviluppate ulteriormente 
negli anni seguenti e il Pathfinder fu trasferito presso il Pacific Missile Range Facility a 
Barkin Sand, Hawaii, luogo ideale per condurre test di volo, in quanto molto soleggiato, 
con basso traffico aereo e con un ecosistema variegato per fare rilevamenti ed acquisire 
foto. Nel 1997 la piattaforma solare migliorò il suo record di quota personale portandolo a 
21800 m e trasportando anche strumenti di rilevamento. Il Pathfinder ebbe un’evoluzione 
con il Pathfinder Plus, dotato di una maggiore apertura alare e celle più efficienti; questo 
riuscì a stabilire nell’agosto del 1998 un nuovo record di quota arrivando a 24400 m. Il 
vero successore del Pathfinder è stato però il Centurion (Figura 1.4), con un’architettura 
praticamente invariata ma maggiore apertura alare, che ha raggiunto quote molto elevate 
sia con dei payload di 45 kg sia con ben 272 kg, non riuscendo però a migliorare 
l’autonomia di volo del suo predecessore.  





Figura 1.4: Centurion [1] 
Infine con l’Helios il progetto ERAST ha cercato di dimostrare finalmente la fattibilità 
del volo continuo, “eternal flight”, a quote elevatissime. Sono state costruite due 
versioni; la prima a batterie, Helios Prototype 01 (Figura 1.5) che ha raggiunto il record 
di quota di circa 29500 m nel 2001, l’altra nel 2003, Helios Prototype 03 al fine di 
rimanere in volo per un tempo mai raggiunto in quegli anni.  
 
Figura 1.5: Helios Prototype 01 [1] 
Durante un volo di prova, una sequenza di fenomeni aeroelastici, in particolare l’assunzione 
di un angolo di diedro eccessivo, accompagnato da forti oscillazioni, portarono alla rottura 
del longherone alare ed alla perdita dell’Helios Prototype 03. Questo incidente può essere 
attribuito ad una errata calibrazione del cambio di configurazione tra il primo ed il secondo 
prototipo, in particolare l’inserimento del carico concentrato centrale dovuto alla 
sostituzione delle batterie con un sistema di celle a combustibile, ovvero dei tipi di 




accumulatori in cui l’energia elettrica viene immagazzinata sotto forma di energia chimica 
mediante la creazione di acqua a partire da idrogeno e ossigeno. 
 L’ Helios Prototype 03 effettuò il primo volo il 7 giugno 2003, per misurare gli effetti 
aeroelastici e provare una durata di almeno 30 ore. A causa di problemi tecnici il velivolo 
fu fatto rientrare dopo solo 15 ore di volo, sebbene l’equipaggio a terra registrò un livello 
di turbolenza e di velocità ventosa insolitamente basso. Il 26 giugno successivo fu 
effettuato il secondo volo durante il quale però si manifestò una tendenza del velivolo ad 
oscillare nel senso del pitch e ad assumere un diedro pericolosamente alto, come visibile 
nella prima foto di Figura 1.6. Successivamente si innescarono dei moti oscillatori che 
portarono al collasso il bordo d’attacco ed il longherone. Sempre in Figura 1.6 sono 
riportate le foto del velivolo ormai perduto. 
 
Figura 1.6: L'incidente dell'Helios Prototype 03 [1] 




Nella Figura 1.7 è riportata una panoramica dei velivoli realizzati all’interno del progetto 
ERAST.  
 
Figura 1.7: Raffronto tra le varie configurazioni del progetto ERAST [1] 
 
1.2 SCOPI DELLA TESI 
Il presente lavoro è la prima parte di una serie di tesi che hanno lo scopo di studiare e 
analizzare la fattibilità di un velivolo solare ad uso civile (pattugliamento marittimo 
continuativo). Il panorama immigratorio attuale risulta molto complesso, come evidenziato 
recentemente dai fatti accaduti nel Mar Mediterraneo, per cui è sicuramente rilevante lo 
studio di UAV solari. Questi infatti sono capaci di stare in volo potenzialmente all’infinito 
e permettono così di garantire una prevenzione, un miglioramento dei servizi di soccorso 
ed un aiuto nei confronti delle persone in difficoltà che intraprendono traversate via mare. 
In particolar modo la situazione italiana è molto delicata, per cui l’obiettivo iniziale della 
tesi è quello di definire una missione tipica di sorveglianza e ricognizione intelligente del 
Canale di Sicilia, fissando dei ben precisi requisiti che il drone solare dovrà essere in grado 
di soddisfare. Per questa ragione è stato posto l’accento sulla scelta dei componenti 
costituenti il velivolo. 
Lo scopo principale della presente tesi è quello di effettuare un’analisi dettagliata, degli 
effetti della variazione, sul bilancio energetico, dei parametri che definiscono l’architettura 




di tale drone solare. Tale analisi è stata effettuata durante le fasi che caratterizzano la 
missione di riferimento, la fase di crociera e quella di salita. Nella fattispecie, in condizioni 
di crociera, lo scopo è quello di capire e quantificare gli effetti sul bilancio energetico, 
nell’arco delle 24 ore di una giornata, della variazione di un parametro, in modo da valutare 
la “bontà energetica” di un’architettura. Invece, durante la salita, si vuole stimare la 
capacità delle configurazioni di essere in grado di completare tale parte di missione entro 





2. VELIVOLI SOLARI 
2.1 STATO DELL’ARTE 
La presenza nel panorama mondiale di velivoli solari sta prendendo sempre più corpo, 
grazie anche ad un maggiore sviluppo tecnologico a cui corrisponde un miglioramento 
dell’efficienza delle celle fotovoltaiche; tale aspetto risulta infatti uno dei limiti principali 
fino ad ora presenti per lo sviluppo di questo tipo di velivoli insieme ai costi elevati per la 
loro realizzazione, ancora molto significativi.   
I principali vantaggi dei velivoli solari rispetto agli altri sono i seguenti: 
 la densità di potenza solare aumenta con la quota (da 80 mW/cm2 a terra fino a 
136.7 mW/cm2 nello spazio circumterrestre), risultando così il maggiore dei 
vantaggi rispetto alle altre sorgenti di energia; 
 rispetto ai motori tradizionali, quelli solari hanno un impianto di potenza elettrico, 
rendendo non più necessario comprimere l’ossigeno alle alte quote; 
 l’assenza di carburante a bordo riduce il rischio di esplosioni pericolose; 
 la propulsione elettrica non inquina l’ambiente, ha bassi livelli di rumorosità, una 
buona affidabilità e basse vibrazioni; 
 sono particolarmente adatti alle missioni di sorveglianza e ricognizione, dove alte 
velocità non sono richieste; 
 hanno un piccolo numero di parti in movimento, che permettono di ottenere 
affidabilità maggiori; 
 le prospettive di vita delle celle solari sono di circa 25 anni, richiedendo una 
manutenzione ridotta; 
D’altro canto, gli svantaggi ancora presenti sono la sensibilità alle condizioni atmosferiche, 
la variabilità delle condizioni durante i vari periodi dell’anno e la bassa possibilità di carico 
per il trasporto del payload. 
Stabilire uno quadro circa lo stato di avanzamento nel progetto di un velivolo solare è 
abbastanza complesso a causa di una evidente contraddizione. Nonostante negli anni 
passati ci siano stati eccezionali aeroplani, abitati e automatici, capaci di effettuare diversi 
record del mondo, il loro progetto nel dettaglio non è mai stato divulgato, ma tenuto segreto. 
Le uniche informazioni che vengono fornite sono a livello teorico e non includono 
l’applicazione della teoria ai prototipi realizzati, in modo da poterla validare.  




Di seguito si riporta una panoramica riguardante lo stato dell’arte di velivoli e progetti 
attualmente presenti, realizzati con il fine di utilizzare energia solare. 
2.1.1 Aquila 
Facebook ha investito molto nel settore degli UAV solari, spendendo circa 20 milioni di 
dollari per l’acquisizione nel marzo del 2014 della UK-Ascenta, una compagnia situata nel 
sud-ovest dell’Inghilterra [2]. 
 Facebook’s Connectivity Lab è stata commissionata da internet.org per costruire droni e 
satelliti in grado di portare una connessione internet a tutte le persone del mondo, anche a 
quelle che vivono in aree remote ed in nazioni in via di sviluppo.                                     Per 
soddisfare queste esigenze è nata l’idea di utilizzare un drone solare in orbita circolare 
continua ad alta quota sopra queste zone. La strategia è dunque quella di sostituire i satelliti 
con degli pseudo-satelliti, più economici e versatili.  
Il drone, nato dal progetto di Facebook, prende il nome Aquila, Figura 2.1. 
 
Figura 2.1: Aquila 
Aquila è un drone alimentato ad energia solare realizzato in fibra di carbonio, con 
un’apertura alare di circa 139 piedi, pari a quella di un Boeing 747 (Figura 2.2), ma con dei 
pesi a pieno carico compresi tra le 880 e 1000 libbre, cioè non più di 453 kg.  





Figura 2.2: Confronto apertura alare 
Grazie a queste caratteristiche sarà in grado di solcare i cieli ininterrottamente per almeno 
tre mesi, ad altitudini comprese tra 18 e i 27 Km; questo significa che volerà ben al di sopra 
delle rotte commerciali degli aerei civili (ed anche oltre le nuvole), evitando così gran parte 
dei problemi legati alle condizioni metereologiche. Le comunicazioni con la terra 
avverranno grazie a sistemi laser capaci di scambiarsi fino a 10 gigabit di dati per secondo.  
Al momento Aquila non risulta essere operativo, ma Facebook sta effettuando dei test su 
alcuni prototipi in modo da renderlo esecutivo prima possibile. 
2.1.2 Atlantik Solar 
Atlantik Solar è un autonomo HALE UAV a energia solare, costruito dall’ETH Zurich’s 
Autonomus Systems Lab, con un’apertura alare di 5.6 metri ed un peso di 6.9 kg (Figura 
2.3).  
 
Figura 2.3: Atlantik solar 




Ottimizzato per avere un basso consumo energetico e per volare a bassa quota, combina 
una buona efficienza dei pannelli solari con delle batterie agli ioni di litio. Il primo volo di 
un prototipo fu effettuato il 14 novembre del 2012 vicino Pfaffikon (ZH), ed ebbe subito 
un grande successo. L’obiettivo dell’Atlantik Solar è quello di essere il primo UAV 
alimentato completamente da energia solare capace di traversare l’oceano Atlantico. La 
rotta ideata, che parte da Boston (USA) fino ad arrivare a Lisbona (Portogallo), Figura 2.4, 
è lunga 4500 km e richiede 5 giorni di volo, con presenza di forti venti e uragani.  
 
Figura 2.4: Rotta Atlantik Solar 
Lo scopo di questa missione è quello di evidenziare i vantaggi di un UAV a energia solare, 
mostrando la loro capacità di compiere una missione in volo continuativo per molti giorni 
consecutivi. La traversata dell’Atlantico al momento non è stata ancora realizzata, ma il 
velivolo ha stabilito un nuovo record del mondo per la classe di UAV al di sotto dei 50 kg 
di massa totale, realizzando un volo continuativo di 81.5 ore e percorrendo circa 2319 km. 
Il volo è stato realizzato dal 14 al 17 luglio 2015 a Rafz in Svizzera; il decollo è stato 
effettuato grazie ad un lancio a mano e dopo 4 giorni e 3 notti il velivolo è atterrato in 
sicurezza. Attualmente viene utilizzato in missioni di ricerca e soccorso dove riesce a 
trasmette immagini in tempo reale, in modo da fornire un aiuto ai team di soccorso a terra. 
Nella Tabella 2.1 si riportano alcune delle specifiche dell’Atlantik Solar [3]. 
Apertura alare: 5.6 metri 
Massa: 6.9 kg 
Velocità crociera 30-70 km/h 
Strutture: Fibra carbonio & kevlar 
Pannelli solari: 1.4 m2  
Batterie Li-Ion 
Payload: Digital HD-camera, live-image transmission 
Decollo: Lanciabile a mano 
Tabella 2.1: Specifiche Atlantik Solar 





Hale-D è un dirigibile solare a controllo remoto più leggero dell’aria, progettato da 
Lockheed Martin per volare a 18000 metri in posizione geostazionaria. Questo dirigibile 
solare, più veloce ed economico di un satellite, può avere funzione di piattaforma di 
sorveglianza, telecomunicazione o controllo meteorologico. In Figura 2.5 è mostrato un 
Hale-D pronto al decollo e nella Tabella 2.2 alcune delle sue caratteristiche [4].  
 
Figura 2.5: Hale-D 
  
 
Volume: 500,000 ft3 
Lunghezza: 240ft 
Diametro: 70ft 
Motori: Elettrici 2kw  
Batterie: 40 kWh Li-ion 
Celle solari: 15 kW film sottile 
Velocità Crociera 20 ktas  
Quota operativa 60,000 ft 
Massa Payload 50 lbs 
Potenza Payload 500 watts 
Tabella 2.2: Caratteristiche Hale-D 
 
2.1.4 Silent Falcon 
Il Silent Falcon (Figura 2.6) è un piccolo UAV solare dotato di batterie per 
l’immagazzinamento dell’energia, è alimentato da celle solari a film sottile e da un sistema 
di propulsione formato da un’elica a 6 pale. Realizzato da una struttura in materiale 
composito, è progettato per essere impiegato in missioni commerciali, civili e di 
sorveglianza e ricognizione intelligente. Il motore elettrico molto efficiente di cui è dotato 




gli permette di raggiungere velocemente le aree che richiedono sorveglianza, con degli 
adeguati ratei di salita e velocità di crociera. Può volare fino ad un massimo di 7 ore, il 
decollo avviene a mano o per mezzo di un apposito meccanismo, mentre l’atterraggio 
attraverso un apposito paracadute. Ospita una camera elettro-ottica ad infrarossi avente un 
peso di 1.3 kg.  
 
Figura 2.6: Silent Falcon 
La Bye Aerospace assiste nel progetto la Silent Falcon UAS Technologies, sezione di 
ricerca e supporto ingegneristico del Silent Falcon. Le caratteristiche del velivolo sono 
riportate in Tabella 2.3 [5]. 
Apertura Alare: 4.27 m 
Lunghezza: 2 m 
Peso: 13.5 kg 
Autonomia: Fino a 7 ore 
Quota operativa Da 80 m a 6000 m 
Celle solari: Film sottile 
Batteria: Li-Ion 
Tabella 2.3: Caratteristiche Silent Falcon 
 
2.1.5 Solar Impulse 
Il Solar Impulse è un velivolo ultraleggero quadrimotore ad ala alta, giunto nella sua 
seconda fase di realizzazione in Svizzera, presso il Politecnico Federale di Losanna. Il 
velivolo è caratterizzato dalla possibilità di librarsi senza combustibile in quanto alimentato 
ad energia solare. Lo scopo finale del progetto è quello di dimostrare la possibilità di 
circumnavigare il globo. Nel 2003 il fondatore del progetto Solar Impulse  è stato Bertrand 
Piccard, ma da allora il team è cresciuto fino a divenire un gruppo di lavoro multi-




disciplinare di una cinquantina di specialisti provenienti da sei nazioni, assistiti da circa 
100 consulenti esterni. Poiché il Solar Impulse è dotato di celle solari poste sulla superficie 
superiore dell'ala e sulla coda, che sono in grado di ricaricare le batterie scariche durante il 
volo diurno, almeno in linea teorica, questo è in grado di sostenersi in volo indefinitamente, 
senza necessità di atterraggi per rifornimenti di energia. 
Il primo velivolo realizzato, denominato ufficialmente HB-SIA, è un monoposto capace di 
decollare con i propri mezzi e progettato per sostenersi in volo per una durata fino a 36 
ore. L’HB-SIA è dotato di una cabina di pilotaggio non pressurizzata ed ha un'apertura 
alare pari a quella di un Airbus A340. Sotto l'ala vi sono quattro navicelle, ciascuna delle 
quali contiene un insieme di accumulatori litio-polimero, un motore elettrico e un'elica a 
due pale. Per mantenere la sua caratteristica ultraleggera, è stato realizzato da una struttura 
a nido d'ape formata da un sandwich di fibra di carbonio.  
Dopo essere stato sottoposto a prove in manovre di rullaggio, il primo vero test è avvenuto 
il 3 dicembre 2009, con un breve volo di 350 m di lunghezza. Il 7 aprile 2010, l'HB-SIA ha 
sostenuto un nuovo e più intenso test, effettuando un volo di due ore. Il volo, con base 
all'aeroporto militare di Payerne, in Svizzera, ha avuto lo scopo di mettere alla prova 
l'attitudine del velivolo ultraleggero a mantenere una traiettoria di volo rettilinea. 
Tra il 7 e l'8 luglio 2010, il velivolo si è mostrato in grado di volare per 24 ore, l'aeroplano, 
è decollato alle 6:51 a.m. Central European Summer Time (UTC+2) da un campo di 
aviazione di Payerne, in Svizzera. Ha fatto ritorno per l'atterraggio il mattino seguente alle 
ore 9:00 a.m., ora locale, mantenendosi in volo durante la notte grazie alla carica 
accumulata durante il giorno. 
Il 13 maggio 2011 è stato protagonista di un viaggio durato 13 ore da Payerne a Bruxelles, 
compiendo così il primo volo internazionale; il velivolo ha raggiunto una quota massima 
di 8700 m, la più alta mai registrata da un velivolo pilotato da uomo alimentato a energia 
solare.  
Nel 2011 è iniziata la realizzazione del secondo velivolo HB-SIB, noto come Solar Impulse 
2 (Figura 2.7), un po' più grande del primo. Il velivolo è dotato di una cabina non 
pressurizzata ma fornita d’ossigeno supplementare e vari supporti ambientali per 
permettere al pilota una quota di volo di 3600 m. Il completamento era inizialmente 
previsto per il 2013; tuttavia, un cedimento strutturale del longherone principale del 
velivolo, verificatosi durante le prove statiche nel luglio 2012, ha provocato ritardi nel 
programma dei test di volo. Il primo volo del Solar Impulse 2 è stato effettuato alla base 
aerea di Payerne il 2 giugno 2014. L'apertura alare di HB-SIB è di 72 m, superiore a quella 




di un Jumbo Jet 747 e di poco inferiore a quella di un Airbus A380, il più grande aereo 
passeggeri di linea nel mondo.  
 
Figura 2.7: Solar Impulse 2 
Dal 9 marzo del 2015 è in corso la prima circumnavigazione del globo attraverso un aereo 
che non utilizza carburante. Il Solar Impulse 2 è decollato dalla capitale degli Emirati Arabi 
Uniti, Abu Dhabi, per poi effettuare diverse tappe nel mondo (Figura 2.8) e, nonostante un 
guasto alle batterie che lo hanno tenuto a terra per circa 10 mesi, è riuscito a compiere la 
prima traversata del Pacifico (Cina-Giappone-Hawaii-California). Tra il 2016 e il 2017 
dovrebbe completare la circumnavigazione terrestre in cinque tappe tra Stati Uniti, Europa 
ed Emirati Arabi.  
 
Figura 2.8: Giro del mondo Solar Impulse 2 [6] 
 
 




Nella seguente Tabella 2.4 si riportano i dettagli delle varie tappe illustrate in Figura 2.8. 
Tappe Pilota Data Decollo Durata 
Distanza 
(km) 
1: Abu Dhabi-Muscat Andrè Borschberg 9 marzo 2015 13h1m 772 
2: Muscat-Ahmedabad Bertrand Piccard 10 marzo 2015 15h20m 1593 
3: Ahmedabad-Varanasi Andrè Borschberg 18 marzo 2015 13h15m 1170 
4: Varanasi-Mandalay Bertrand Piccard 18 marzo 2015 13h29m 1536 
5: Mandalay-Chongqing Bertrand Piccard 29 marzo 2015 20h29m 1450 
6: Chongqing-Nanjing Bertrand Piccard 20 aprile 2015 17h22m 1241 
7: Nanjing-Nagoya Andrè Borschberg 30 maggio 2015 42h9m 2852 
8: Nagoya-Honolulu Andrè Borschberg 28 giugno 2015 117h52m 7212 
9: Hawaii-San Francisco Bertrand Piccard 21 aprile 2016 62h29m 4086 
Tabella 2.4: Dettagli tappe Solar Impulse 2 [6] 
 
2.1.6 Solara 
Google entra nel business dei droni a energia solare con l’acquisizione nell’aprile del 2014 
della Titan Aerospace, la quale ha sviluppato due HALE UAV chiamati Solara 50 e Solara 
60 capaci di volare ad una quota di 20 km per un periodo di circa 5 anni. La durata del volo 
risulta essere al momento una stima, tuttavia a queste altitudini sono presenti pochi disturbi 
che potrebbero alterare il corretto funzionamento del velivolo durante il circuito in aria. 
Solara 50 (Figura 2.9) è un velivolo con un’apertura alare di 50 metri ed una lunghezza di 
15 avente un peso di 73 kg, capace di ospitare un payload di 32 kg, mentre Solara 60 può 
ospitare più carico, fino a 100 kg di payload. Entrambi sono costituiti da strutture in fibra 
di carbonio. 





Figura 2.9: Solara 50 
Vengono considerati degli pseudo satelliti ma con dei costi di realizzazione molto minori 
rispetto ai satelliti stessi; inoltre volando a delle altitudini molte elevate saranno capaci di 
portare una connessione internet anche nelle aree più remote del mondo. Alcune delle 
specifiche sono mostrate in Tabella 2.5. 
Apertura alare: 50 m 
Lunghezza 15 m 
Velocità crociera 105 km/h 
Celle Solari: 3000 che producono 7kw 
Decollo: con una catapulta 
Tabella 2.5: Specifiche Solara 50 [2] 
Il 1 maggio del 2015 durante un test di volo nel New Mexico, il Solara 50 è rimasto 
distrutto, rallentando gli ambiziosi progetti di Google. Il report dell’incidente ha mostrato 
che il drone ha avuto problemi di controllo poco dopo il decollo mentre l'operatore remoto 
tentava di stabilizzarlo; una "corrente ascensionale termica" lo ha inviato verso l'alto ad 
una velocità più elevata di quella per cui era stato progettato, causando la distruzione 
dell’ala sinistra. Una volta compromessa l’ala, non è più stato possibile controllare il drone, 
causando un inevitabile incidente in cui è andato completamente distrutto. Nonostante 
l’incidente occorso, Google sta continuando ad effettuare dei test per valutarne l’effettiva 
affidabilità. 
L’ultimo progetto di Google si chiama Skybender (Figura 2.10), nato con il fine di portare 
una connessione 5G in tutti gli Stati Uniti. Al momento sono in corso esperimenti 
riguardanti la trasmissione di onde radio millimetriche; questo particolare tipo di onde radio 




porterà la velocità internet fino a 40 volte più elevata della presente tecnologia 4G LTE. 
Per portare a termine questo progetto Google durante gli esperimenti sta utilizzando come 
drone proprio il Titan Solara 50. 
 
Figura 2.10: Progetto Skybender 
 
2.1.7 Zephyr 
Airbus insieme alla filiale Astrium ha lavorato fin dal 2008 agli HAPS (High Altitude 
Pseudo Satellites). Nel 2013 Astrium acquisì la UK QinetiQ, con il relativo UAV a energia 
solare “Zephyr”, integrando lo staff della QinetiQ dentro l’organizzazione dell’Airbus.  
Lo Zephyr, mostrato in Figura 2.11, è un Pseudo Satellite, cioè un compromesso tra un 
satellite ed un velivolo, traendone così tutti i possibili vantaggi, come la capacità di operare 
per tempi elevati (caratteristica dei satelliti) ed avere una risoluzione molto accurata (come 
quella fornita dai velivoli). Questo viene alimentato esclusivamente da energia solare, 
capace di operare alla quota di circa 21000 metri con una velocità di crociera di 55 km/h. 
Una quota operativa così elevata gli permette di agire sopra le nuove, le perturbazioni 
atmosferiche, le raffiche di vento ed il traffico aereo. È realizzato in fibra di carbonio ed 
equipaggiato con batterie ai solfuri di litio che gli permettono il volo notturno.  
Risulta essere in grado di compiere diversi tipi di missione come ad esempio la trasmissione 
di immagini Full HD ed immagini termiche, la creazione di reti di comunicazione 
temporanee e di effettuare servizi di emergenza.  
Lo Zephyr ha al momento più di 900 ore di volo effettuate con successo ed è l’unico al 
mondo ad aver mostrato realmente la possibilità del volo “infinito”.  





Figura 2.11: Zephyr 
Nel 2010 lo Zephyr 7 ha stabilito due record del mondo, che al momento non sono stati 
ancora superati, per un UAV [7]: 
 volo più lungo (336 hr 22 m 8 s) 
 massima altitudine raggiunta (21562 m)   
Nel settembre del 2014 lo Zephyr è diventato il primo UAV di sempre ad eseguire un volo 
autorizzato dalle autorità civili. 
Negli anni il drone si è evoluto in diversi modelli; attualmente l’Airbus sta lavorando sullo 
Zephyr 8, cercando di ridurne la massa, aumentarne l’efficienza e incrementarne la potenza 
disponibile fornita dalle celle solari e dalle batterie. Di seguito, nella Tabella 2.6. si 
riportano alcune delle caratteristiche dello Zephyr 8. 
Apertura alare: 28 m 
Quota operativa: circa  21,000 m 
Velocità crociera: 55 km/h 
Celle solari: AsGa 
Batterie Solfuri di Litio (Zephyr 7) 
Energia Imm. 3 kWh 
Motori elettrici: 2x 450 watt motori elettrici (Zephyr 7) 
Payload: 5-10kg 
Massa: 60kg 
Tabella 2.6: Caratteristiche Zephyr [7] 
 





2.1.1. Heliplat  
Heliplat è un progetto del Politecnico di Torino che vide la luce nel 1995, in collaborazione 
con l’A.S.I (Agenzia Spaziale Italiana); nel 2000 ebbe nuova linfa quando fu finanziato 
dalla Commissione Europea all’interno del progetto HeliNet (HELIplant NETwork). Lo 
scopo è quello di costruire una macchina che voli a quote tra 17 e 25 Km (Figura 2.12) per 
lunghi periodi dell’anno (da aprile ad ottobre) fungendo da “pseudo-satellite”, capace di 
compiere missioni di localizzazione, monitoraggio ambientale e comunicazioni a banda 
larga. Heliplat offre il vantaggio di essere più economico, di operare più vicino alla terra, 
di fornire una visione più dettagliata del suolo e di essere più flessibile di un satellite [8]. 
Scegliendo opportune antenne e volando a 17 km di altitudine, si prevede di coprire un’area 
circolare di 300 km di diametro; in questo modo, tramite l’utilizzo di 4-5 piattaforme 
sarebbe possibile coprire l’intera area del Mediterraneo tra la Spagna ed Israele (Figura 
2.12), permettendo un monitoraggio dell’immigrazione clandestina. La trazione sarà 
fornita da 8 motori elettrici ad elica, alimentati dalle celle fotovoltaiche poste sull’ala e, di 
notte, dalle celle a combustibile utilizzate come sistema di accumulo dell’energia. 
L’architettura adottata è quella del tipo “twin boom” che permette di ridurre il momento 
flettente sulle semi-ali. 
 
Figura 2.12: Heliplat e HeliNet [8] 
 
2.1.2. Mercator 1 
Il Mercator 1 (Figura 2.13) è un HALE UAV solare, facente parte del progetto PEGASUS 
del Flemish Institute for Technological Research, ideato per essere in grado di agire per 
molti mesi ad una quota compresa tra i 14 km ed i 20 km. Il velivolo è un ultraleggero con 
un peso pari a 30 kg, dotato di un’apertura alare di 16 m, ed equipaggiato con una camera 




multispettrale in modo da consentirgli di effettuare missioni di pattugliamento aereo a bassa 
velocità. 
 
Figura 2.13: Mercator 1 [9] 
 
2.1.3. Prontas 
Il progetto Prontas (Prototipo No Tripulado de Avión Solar) è nato al Politecnico di Madrid 
dalla collaborazione tra l’iberica Aernova e la Scuola di Ingegneria Aeronautica. Viene 
sviluppato presso l’Istituto Tecnologico delle Energie Rinnovabili di Santa Cruz de 
Tenerife (ITER) e per ora ha compiuto solo un volo virtuale grazie ad un apposito 
simulatore. 
Prontas (Figura 2.14) è un aereo a propulsione elettrica senza pilota a bordo, cioè un UAV 
che volerà accumulando nelle ore di luce l’elettricità ricavata dai pannelli solari di cui sarà 
rivestito. È formato da una grande ala e non ha praticamente alcuna fusoliera, così da 
limitare peso e resistenza aerodinamica; ha un’apertura alare di 16 metri, una propulsione 
a quattro eliche azionate da motori brushless DC ed è costruito in materiali compositi e 
fibra di carbonio. Le celle fotovoltaiche ad alte prestazioni sono parte della struttura alare, 
verranno alloggiate sull’extradosso delle ali e produrranno più elettricità di quella che serve 
ai motori, in modo tale da immagazzinare l’eccesso in batterie litio-zolfo per continuare a 
volare quando farà buio. 





Figura 2.14: Prontas 
 
2.1.4. Sky Sailor  
Il progetto Sky Sailor parte nel 2004 tramite un contratto con l’Agenzia Europea spaziale 
per studiare la fattibilità di un velivolo solare su Marte. Lo scopo è quello di testare e 
realizzare sulla Terra un piccolo drone che poi sarà impiegato su Marte con una versione 
dedicata. Nel 2005 la Swiss Federal Institute of Technology of Zurich (ETH) costruisce il 
primo prototipo, mostrato in Figura 2.15. Questo piccolo UAV presenta una limitata 
capacità di carico per payload e strumenti di ricerca, ma esegue voli di lunga durata, per 
più di 10 ore autonomamente. Nel giugno del 2008 il velivolo mostra la fattibilità del volo 
continuo volando per più di 27 ore a 200 m di quota. Con l’eccezione del decollo e 
dell’atterraggio, il velivolo vola in maniera completamente autonoma per mezzo di un 
autopilota dedicato. L’obiettivo finale è quello di riuscire a volare “infinitamente” sia 
durante il giorno che la notte; durante il giorno lo Sky Sailor in volo livellato riceverà 
energia dal sole, che dovrà fornire anche l’energia sufficiente per alimentare i payload, il 
sistema di controllo e ricaricare le batterie per il volo notturno. 





Figura 2.15: Sky Sailor 
L’aerodinamica è la maggiore delle sfide che dovrà essere affrontata, poiché su Marte le 
condizioni sono molto differenti rispetto a quelle sulla terra (circa 33% in termini di gravità, 
circa 1% per quanto riguarda la densità dell’aria); basti pensare che un velivolo con la stessa 
aerodinamica ed area delle superfici richiede 2.1 volte l’energia richiesta sulla Terra. 
Apertura alare: 3.2 m 
Area Ala: 0.776 m2 
Allungamento alare: 13 
Lunghezza 1.82 m 
Carico Alare: 3 
Peso Massimo al decollo 2.44 kg 
Velocità crociera: 32 km/h 
Tabella 2.7: Specifiche Sky Sailor [10] 
 
2.1.5. Solar Eagle 
Il Boeing SolarEagle (Vulture II) è un unmanned aerial vehicle (UAV) a energia solare, 
realizzato dalla Boeing Phantom Works, Figura 2.16, dotato di un’apertura alare di 120 
metri e capace di operare ad una velocità di crociera pari a circa 80 km/h.  
Progettato per rimanere in volo per più di 5 anni, viene classificato per questa ragione nella 
categoria degli High Altitude Long Endurance (HALE) UAV. Il primo volo era previsto 
per il 2014 grazie all’uso di 20 motori uguali a quelli utilizzati sullo Zephyr, ma non è stato 
mai realizzato.  L’organizzazione statunitense DARPA ha investito 90 milioni nel progetto, 
mentre la restante parte è stata finanziata da Boeing. 





Figura 2.16: SolarEagle 
 
2.1.6. Starlight 
La Bye Engineering, che fa parte della Bye Aerospace, è una società con esperienza nei 
sistemi di propulsione nel settore delle energie alternative per velivoli. Questa qualche anno 
fa insieme alla Global Near Space Services (GNSS) pose l’attenzione sullo sviluppo di un 
dirigibile ad energia solare High Altitude Long Endurance (HALE). Il progetto, nato con 
l’obiettivo di ottenere uno pseudo satellite utilizzabile nel settore delle telecomunicazioni, 
venne chiamato Starlight (Figura 2.17); per questo è prevista una persistenza a quote molto 
elevate per 4 mesi, con dei costi di realizzazione che risultano essere una frazione di quello 
di un satellite. L’energia solare fornisce l'energia necessaria per tutti i sistemi, tra cui 
entrambi i motori per il mantenimento della quota di sorveglianza. 
 
Figura 2.17: Starlight 




2.1.7. Sunsailor  
Il Sunsailor (Figura 2.18) è un progetto della facoltà di Ingegneria aerospaziale di Haifa, 
Israele. L’obiettivo per cui è nato il progetto è quello di realizzare un nuovo record di 
distanza percorsa per un UAV di piccole dimensioni. Il 29 giugno del 2006 è stato 
realizzato il volo del primo prototipo, che però è andato distrutto alla terza prova di volo; 
in soli 54 giorni è stato realizzato un secondo prototipo, ma anche esso ha avuto un 
incidente durante un test di volo. Attualmente a causa degli incidenti accaduti il progetto 
del velivolo è in fase di revisione, analisi e sviluppo. Alcune delle caratteristiche del primo 
prototipo realizzato sono elencate nella Tabella 2.8 [11]. 
 
Figura 2.18: Sunsailor 
 
Apertura alare: 4.2 m 
Lunghezza: 2.2 m 
Area Ala: 1.35 m2 
Allungamento alare: 13.15 
Carico Alare: 2.66 
Peso  3.6 kg 
Velocità crociera: 25 knots 





3. PrP SOLAR (PRANDTLPLANE SOLAR) 
3.1 PRANDTL BEST WING SYSTEM 
Il velivolo biplano ad energia solare HALE UAV qui analizzato e già oggetto di studio in 
passato presso l’Università di Pisa [12], è caratterizzato da un’architettura box-wing, 
introdotta la prima volta da L.Prandtl nel 1924 ,analoga a quella illustrata in Figura 3.1. 
 
Figura 3.1: Schema di sistema alare di tipo box-wing 
Questa architettura, costituita da due ali aventi solita apertura poste a diverse altezze e 
collegate all’estremità da superfici verticali (paratie), riesce a produrre la minima resistenza 
indotta rispetto ad ogni altro sistema portante avente stessa apertura alare e stessa portanza 
totale, quando si è nella condizione di “Best Wing System” (BWS) (Figura 3.2), ovvero 
quando: 
-la portanza è ugualmente distribuita tra le ali con un rapporto definito tra parte costante e 
parte ellittica; 
-la portanza è ridistribuita in modo lineare sulle paratie (a farfalla); 





Figura 3.2: Best Wing System (BWS) 
Dagli studi di Prandtl, in queste condizioni l’efficienza del sistema è funzione del rapporto 





1 + 0.45 ∙ ℎ/𝑏




Dove DBWS/Dmp è il rapporto tra le resistenze indotte del “BWS” e del monoplano avente 
distribuzione di portanza ellittica. 
Dall’espressione precedente si ottiene che tale rapporto si riduce al crescere di h/b, 
aumentando così l’efficienza del BWS. Questo studio, ripreso successivamente nel 1999 
[12] e risolto in forma chiusa, è risultato ottimistico ma realistico nel range 0-0.1. Per valori 
di h/b compresi tra 0.1 e 0.2 si ottiene una riduzione della resistenza indotta del 20-30% 
rispetto ad un monoplano ottimo con la stessa apertura e stessa portanza totale, come 
visibile in Figura 3.3. 





Figura 3.3: Efficienza del BWS al variare di h/b 
L’idea di possibili applicazioni ingegneristiche è stata ripresa dal Dipartimento di 
Ingegneria Aerospaziale dell’Università di Pisa, fino ad arrivare all’ottenimento del 
brevetto US Patent Large Dimension Aircraft, May,1999, Inventor A.Frediani, in vista di 
applicazioni nel trasporto anche su grandi velivoli, i quali costituiscono il naturale campo 
di adozione del concetto di “Best Wing System”. In onore di colui che per primo ebbe 
l’intuizione di questo tipo di architettura, a questi velivoli viene dato il nome di 
PrandtlPlane.  
La scelta della architettura per il progetto di un velivolo HALE (High Altitudine Long 




c) Twin Boom 
d) Prandtl Plane (Box wing) 





Figura 3.4: Configurazioni: ala-coda (a); tuttala (b); twin boom (c); box wing (d) 
Dall’analisi di dimensionamento, risulta che il Prandtl Plane (Biplano a Box) garantisce 
una maggiore rigidezza strutturale e la possibilità di avere la stessa efficienza aerodinamica 
con minor apertura alare, comportando di conseguenza una riduzione di rischi riguardo 
fenomeni aeroelastici ed una considerevole diminuzione di costi di produzione. Inoltre vi 
è disponibile un’elevata superficie dove poter disporre le celle fotovoltaiche.  
Queste caratteristiche rendono molto interessante l’applicazione di tale configurazione per 
la realizzazione di velivoli solari; in particolare la predisposizione all’utilizzo di celle 
posizionate sui setti verticali da ambo i lati, la rende specialmente adeguata laddove debba 
essere impiegata durante il periodo invernale o a latitudini elevate (maggiori di 40°). Le 
celle verticali, infatti, permettono di catturare una parte significativa dell’energia 
globalmente necessaria, laddove il sole rimanga basso sull’orizzonte.  
 
3.2 CONFIGURAZIONE PrP SOLAR 
Il PrP Solar, la cui possibile schematizzazione è mostrata in Figura 3.5, è sostanzialmente 
un biplano, senza fusoliera, con un elevato numero di setti verticali che conferiscono una 
maggiore rigidezza torsionale e flessionale dell’intera piattaforma. I setti non sono altro 
che ali verticali, con profili simmetrici, ricoperti interamente da celle solari, a differenza 
delle ali orizzontali che sono dotate di celle sul dorso e di un rivestimento trasparente sul 
ventre in modo da consentire alla quota di luce solare riflessa dalla superficie terrestre e/o 
dalle nuvole, detta albedo, di raggiungere la parte inferiore delle celle.  
 





Figura 3.5: PrP Solar 
 
  







4. PATTUGLIAMENTO MEDITERRANEO 
4.1 INTRODUZIONE 
In Italia, già da qualche anno, si assiste quotidianamente alle tragedie legate all’intenso 
flusso migratorio che porta migliaia di profughi e migranti provenienti principalmente 
dall’Africa e dal Medio Oriente ad attraversare il Mar Mediterraneo su imbarcazioni 
inadeguate e in condizioni disumane.  
Il 3 ottobre 2013, a poche miglia dal porto di Lampedusa, è avvenuto il naufragio di una 
imbarcazione libica usata proprio per il trasporto dei migranti. Questo affondamento, nato 
come tragedia di Lampedusa, causò 366 morti e circa 20 dispersi; i superstiti portati in 
salvo furono 155, di cui 41 minori. 
 A seguito di questo fatto straordinario il 18 ottobre 2013 il Governo Italiano autorizzò 
l’operazione Mare Nostrum, una missione militare ed umanitaria che aveva il compito di 
prestare soccorso ai migranti, in modo tale da rinforzare il pattugliamento del Canale di 
Sicilia. Infatti un controllo sui flussi migratori era già attivo nell’ambito della missione 
“CONSTANT VIGILANCE” che la marina militare svolgeva dal 2004 con una nave, che 
attraversava permanentemente lo stretto di Sicilia, e con aeromobili da pattugliamento 
marittimo. 
4.1.1 Mare Nostrum 
L’operazione Mare Nostrum è stata una missione italiana ideata con un duplice scopo: 
 garantire la salvaguardia della vita in mare  
 assicurare alla giustizia tutti coloro i quali lucrano sul traffico illegale dei migranti 
L’operazione Mare Nostrum operava unitamente alle attività previste da FRONTEX, 
un’istituzione dell’unità europea il cui scopo è il coordinamento del pattugliamento delle 
frontiere esterne aeree, marittime e terrestri degli stati della UE e la realizzazione di accordi 
con i paesi confinanti con la stessa per la riammissione dei migranti extra comunitari 
respinti lungo le frontiere. In particolare FRONTEX aveva già attivato “Hermes” (iniziativa 
creata per contrastare l’immigrazione irregolare da Tunisia, Libia e Algeria verso le coste 
italiane) ed “Aeneas” (operativa nel Mar Ionio ed ideata per vigilare sulle coste pugliesi e 
calabresi). 
L’operazione Mare Nostrum vedeva impiegato il personale e i mezzi navali ed aerei della 
Marina Militare, dell'Aeronautica Militare, dei Carabinieri, della Guardia di Finanza, della 




Capitaneria di Porto, personale del Corpo Militare della Croce Rossa Italiana nonché del 
Ministero dell'Interno – Polizia di Stato imbarcato sulle unità della M.M. e di tutti i Corpi 
dello Stato che, a vario titolo, concorrono al controllo dei flussi migratori via mare. 
La Marina Militare partecipava, in particolare, con [13]: 
 dai 700 ai 1000 militari; 
 1 Nave Anfibia tipo LPD con funzione di Comando e Controllo dell'intero 
dispositivo. L'unità è dotata di spinte capacità sanitarie di primo intervento 
compresa una tenda e una barella biocontenimento, con disponibilità di mezzi da 
sbarco e gommoni a chiglia rigida. Inoltre l'unità ha la possibilità di ricevere a 
bordo i rappresentanti di altri Dicasteri/Organismi nazionali/internazionali 
coinvolti nell'operazione; 
 2 corvette Classe Minerva; 
 2 pattugliatori, Classe Costellazioni/Comandanti, due unità ciascuno con un 
elicottero SH- 212, di cui uno con missione primaria di Vigilanza Pesca; 
 1 elicottero medio-pesanti tipo SH90 (TRR) imbarcato sulla Nave Anfibia oltre 
che a nr. 2 Aeromobili a Pilotaggio Remoto Camcopter S-100; 
 1 elicottero EH 101 (MPH) rischierato a terra su Lampedusa;  
 1 velivolo P180 della M.M. e 1 velivolo P180 P.S., muniti di dispositivi ottici ad 
infrarosso (Forward Looking InfraRed - FLIR), rischierati a Pratica di Mare; 
 1 LRMP Breguet Atlantic rischierato a Sigonella; 
 1 elicottero medio AW139 (Polizia) rischierato a Lampedusa; 
 1 elicottero leggero utility AW109 (Carabinieri) rischierato a Lampedusa; 
 rete radar costiera della M.M. con capacità di ricezione dei Sistemi Automatici di 
Identificazioni della Navi Mercantili (Automatic Identification System - AIS). 
Alla fine dell’agosto del 2014, a causa dell’aumento dei flussi dei migranti, FRONTEX 
aveva promesso di sostenere l’operazione italiana Mare Nostrum con un progetto definito 
inizialmente “Frontex Plus” e che avrebbe garantito anche la lotta alle mafie e agli scafisti 
sulle coste africane. 
Mare Nostrum e Frontex Plus hanno poi ideato l’operazione europea Triton. 





Triton, partito concretamente in data 1 novembre 2014, ha sostituito tutte le missioni attive 
nel mediterraneo: quelle di Frontex e quella di Mare Nostrum. 
A Triton parteciparono inizialmente 28 paesi europei ed è stato finanziato dall’Unione 
Europea con circa 2,9 milioni di euro, due terzi in meno di quelli destinati a Mare Nostrum. 
Quest’ultimo infatti ricevette 9 milioni di euro al mese per 12 mesi, ma solo dallo stato 
italiano. 
La differenza sostanziale tra le due operazioni è che Triton, come evidenziato in Figura 4.1, 
prevede il controllo delle acque internazionali solamente fino a 30 miglia dalle coste 
italiane; il suo scopo principale è quindi il controllo della frontiera e non il soccorso. 
 
Figura 4.1: Differenza tra Mare Nostrum e Triton [14]. 
L’operazione Triton si avvale di: 
 2 aerei di sorveglianza  
 3 navi 
 7 squadre di personale che effettuano attività di intelligence e provvedono ai 
controlli e ai processi di identificazione. 
Dall’inizio dell’operazione, il numero di persone annegate durante l’attraversamento del 
Mediterraneo è aumentato: solo nell’aprile del 2015 sono avvenuti diversi naufragi di 
migranti dalla Libia causando circa 700 morti. 




Per questo, al fine di limitare il dramma profughi, l’Unione Europea ha deciso di espandere 
l’area di intervento dell’operazione e nel maggio 2015 il direttore esecutivo di FRONTEX, 
Fabrice Leggeri, ha firmato il nuovo piano della missione di pattugliamento delle coste 
Triton: l’area operativa del piano viene estesa a 138 miglia nautiche a sud della Sicilia, 
Figura 4.2. Inoltre verranno aumentati anche i mezzi impegnati nel Mediterraneo arrivando 
così a 3 aerei, 6 navi d’altura, 12 pattugliatori e 2 elicotteri, degli UAV. 
 
Figura 4.2: Nuova operazione Triton. 
Ad oggi sono 26 i paesi europei che prendono parte a Triton con l’impiego di personale e 
mezzi, e questi sono: Austria, Belgio, Croazia, Repubblica Ceca, Danimarca, Estonia, 
Finlandia, Francia, Germania, Grecia, Islanda, Irlanda, Lettonia, Lituania, Lussemburgo, 
Malta, Paesi Bassi, Norvegia, Polonia, Portogallo, Romania, Slovenia, Spagna, Svezia, 
Svizzera, e Regno Unito. 
 
 




4.2 ROTTE MIGRANTI 
Il fenomeno dei flussi migratori internazionali ha subito nell’ultimo decennio importanti 
trasformazioni. In particolare, accanto alla tradizionale figura del migrante che si muoveva 
direttamente dal paese di origine a quello di destinazione alla ricerca del lavoro, è nata una 
nuova categoria di persone che, per raggiungere la meta prestabilita del loro percorso, 
passano per diversi territoti, generando durante il viaggio una serie di relazioni, più o meno 
legali, con i paesi nei quali sono transitati. Ciò ha reso le migrazioni un tema di analisi 
complesso e prioritario, di grande interesse per la comunità internazionale e sul quale sono 
chiamati a confrontarsi in misura crescente anche i singoli stati.  
Il bacino del Mediterraneo appare particolarmente esemplificativo per comprendere la 
complessità del fenomeno migratorio ed i meccanismi che regolano le migrazioni di 
transito. 
 I cosiddetti migranti di transito sono quelli inizialmente diretti verso regioni alle quali non 
posso accedere fino all’ottenimento del visto di accesso, più lontane rispetto a quelle nelle 
quali si trovano.  
Negli ultimi decenni i paesi della sponda orientale e meridionale del Mediterraneo sono 
diventati una delle principali zone di transito, a partire dal Marocco (più vicino 
geograficamente all’Europa). Successivamente, l’Algeria, La Tunisia, la Libia e la 
Mauritania sono diventati i principali luoghi di imbarco per i migranti di origine sub-
sahariana. Il Libano, l’Egitto, la Turchia e la Siria accolgono, invece, soprattutto quelli 
proventi dal Corno d’Africa, dall’Asia centrale e dalla stessa area Medio Orientale.  
In relazione ai percorsi dei migranti possono essere identificate, nel complesso, tre rotte 
[15]: 
- Africa Occidentale 
- Africa Settentrionale e Orientale 
- Mediterraneo Orientale 
 
4.2.1. Situazione in Italia 
L’Italia è entrata a far parte del numero dei paesi meta di immigrazione a partire dagli anni 
ottanta, proprio nel momento in cui, a livello comunitario, si sviluppavano politiche 
migratorie caratterizzate da un controllo e da una gestione più regolamentata dei flussi. Il 
nostro Paese, si è così dovuto confrontare con una crescita di flussi immigratori, causati 




dalla vicinanza geografica con i Paesi di origine e dalla presenza di specifiche condizioni, 
come la necessità di manodopera in settori a cui gli italiani sono scarsamente interessati. 
Ogni anno in Italia si registra in media l’arrivo di 20000 persone tramite rotte marine.  
Il fenomeno degli sbarchi di immigrati via mare continua, tragicamente, ad occupare, le 
prime pagine dei giornali, anche perché i viaggi sembrano diventare sempre più rischiosi. 
Le regioni italiane interessate al fenomeno sono Sicilia, Calabria, Puglia e Sardegna.  
Le principali rotte utilizzate nel corso dell’ultimo decennio per raggiungere l’Italia si 
possono ridurre a otto [16][17]: 
1. dall’area balcanica, con approdo principale sulle coste pugliesi, per mezzo di 
motobarche e gommoni (dismessa); 
2. dall’area orientale del Mediterraneo, particolarmente da Turchia, Libano e Siria 
con approdo sulle coste meridionali della Puglia, sulla costiera ionica della 
Calabria, per mezzo di motonavi e motobarche (già dismessa, ma recentemente in 
ripresa); 
3. dal sub-continente indiano, soprattutto dalle coste dello SriLanka, con arrivo sulle 
coste ioniche della Calabria e della Sicilia orientale per mezzo di motonavi 
(dismessa); 
4. dall’Africa occidentale, attraverso lo stretto di Gibilterra, diretta verso la Sicilia 
con motonavi (dismessa); 
5. dall’arcipelago Maltese con motopescherecci, gommoni o scafi (in forte calo o 
quasi completamente dismessa); 
6. dalle coste nordafricane, soprattutto dalla Tunisia e la Libia, con approdo sulle 
coste sud-occidentali della Sicilia, le isole Egadi, Pantelleria e Lampedusa con 
motopescherecci e motobarche (in crescita dalla Libia, quasi dismessa dalla 
Tunisia); 
7. dalle coste egiziane, con approdo sulle coste orientali della Sicilia, con motonavi 
(quasi dismessa);  
8. dalle coste algerine verso le coste meridionali della Sardegna, con “navi madre”, 
gommoni e piccole barche in legno (in crescista); 
 
Nella Figura 4.3 si mostrano alcune delle rotte precedentemente descritte. 





Figura 4.3: Rotte Migranti 
Si vede facilmente che nel tempo i tragitti più brevi (da Albania e Malta) e quelli più lunghi 
(che accedevano al Mediterraneo attraverso gli stretti dei Dardanelli, di Suez e di Gibilterra) 
sono stati repressi; questo grazie all’utilizzo di tecnologie più sofisticate e ad 
un’intensificazione dei controlli, che sono via via diventati efficaci.  
Più difficile, nonostante lo spiegamento sempre più esteso di mezzi, sembra essere invece 
il controllo delle rotte che attraversano il mare aperto. Queste rotte, che a volte hanno 
origine in alto mare (le imbarcazioni salpano dai porti senza passeggeri e vengono poi 
caricati a largo), possono avere sbarco su tratti di costa molto estesi, difficili da controllare 
completamente con mezzi tecnologici; spesso, anzi, le traversate sono portate a termine 
approfittando del sistema del soccorso in mare, in quanto il diritto internazionale prevede 
un obbligo di soccorso dei natanti in difficoltà. 
Quindi attualmente le rotte sono confinate all’interno del Mediterraneo e prevedono sempre 
l’attraversamento di grandi tratti di mare aperto.  
I tragitti di media-lunga percorrenza che traversano il Canale di Sicilia partendo dai paesi 
nordafricani sono i più battuti, tra di essi il tragitto più breve arriva a Lampedusa (dalla 
Libia o dalla Tunisia) o a Pantelleria (dalla Tunisia) e può essere percorso con gommoni, 
natanti in legno o vetroresina in circa 10 ore di navigazione. Per arrivare fino alle coste 
della Sicilia dal nord Africa si richiedono invece fino a 2 giorni di navigazione, su queste 
imbarcazioni lente. Il tragitto più lungo parte dell’Egitto, alla foce del Nilo, e arriva sulle 
coste della Sicilia orientale in 3-4 giorni di navigazione. Ciascuna delle otto rotte descritte 
è gestita, o è stata gestita, da diverse micro o macro costellazioni di trafficanti.  




4.2.2. Rotte dalla Libia 
I traffici in partenza dalla Libia nell’arco degli ultimi anni sono gestiti da organizzazioni 
stabili che hanno conosciuto una rapida crescita di specializzazione. Questa nazione è da 
anni destinazione per migliaia di africani che emigrano ed è divenuta terra di transito verso 
l’Europa. 
Nello specifico le strutture libiche si mettono al servizio di altre organizzazioni, tunisine, 
egiziane, sudanesi, libanesi, turche (che gestiscono migranti curdi e pakistani) come se 
fossero dei brokers per i traffici e questo le rende così autonome dagli altri “partner”. 
Nonostante i numerosi fallimenti e le migliaia di morti in mare, negli ultimi anni si è 
formata una serie di imprese illegali che consente di trasportare continuamente in Italia 
migliaia di persone ogni anno, anche durante la stagione invernale. Il fatturato medio di 
queste organizzazioni illegali libiche è di circa 24 milioni di euro, considerando un prezzo 
medio di 1500 euro a traversata per passeggiero e almeno 16000 passeggeri annui in 
partenza solo dalla Libia. 
Attualmente gli organizzatori libici hanno diversificato le basi per le loro attività; i punti di 
imbarco e di contatto con i vari trafficanti sono a Sabratah (tra Zwarah e Tripoli), Misurata, 
Zliten, Bengasi e a Tajura. 
I mezzi utilizzati per eseguire queste traversate sono imbarcazioni di diverse misure: 
- gommoni e barche di 5-6 metri 
- pescherecci di 15 metri 
Il tragitto è segnato da alcune piattaforme petrolifere che fanno da punti di riferimento. 
4.2.3. Le traversate verso Lampedusa 
Inizialmente gli scafisti professionisti utilizzavano grandi gommoni per raggiungere 
Lampedusa, scaricavano i migranti e ripartivano velocemente. Dopo i primi arresti, le 
organizzazioni hanno cominciato ad utilizzare anche imbarcazioni “usa e getta”: 
imbarcazioni di grandi dimensioni caricate all’eccesso di persone e prive di pilota 
professionista. Ma i mezzi maggiormente utilizzati sono ancora oggi gommoni e piccoli 
scafi di legno o vetroresina.  
I migranti che sbarcano a Lampedusa (approdati o soccorsi) vengono presi in carico dalle 
autorità italiane. Per contenere il numero di morti e dispersi in mare è diventata una prassi 
soccorrere le imbarcazioni direttamente in mare, per questo motivo le acque sono 
pattugliate continuativamente all’interno dell’operazione Triton. 




I dati raccolti sul numero di persone sbarcate in Sicilia mostrano una distribuzione 
geografica che vede in prima posizione Lampedusa, seguita dalla Sicilia orientale e dal 
resto dell’isola, dove il numero degli sbarcati è circa pari alla somma delle altre 3 regioni 
italiane interessate, Calabria, Sardegna e Puglia.  
 
4.3 VANTAGGI NEL CONTROLLO AEREO 
L’immigrazione è un problema politico in forte crescita all’interno delle nazioni europee, 
e ciò è dimostrato anche dall’aumento sostanziale della xenofobia nella società. Anche se 
la maggior parte degli immigrati entrano legalmente in Europa, nell’immaginario collettivo 
ciò avviene soprattutto tramite le barche di contrabbando lungo il Canale di Sicilia, ma in 
realtà solo il 10% degli immigrati arrivano dal mare. Questa errata immagine è causata dai 
servizi dei media, dalle ingenti spese militari e dall’alto tasso di morte durante i viaggi della 
speranza.  
I problemi che ruotano intorno al fenomeno dell’immigrazione sono molteplici: politici, 
geografici, legali, antropologici, umanitari e militari. L’idea occidentale del principio di 
asilo si scontra con la struttura militare di impenetrabilità chiamata “fortezza d’Europa”. 
D’altra parte l’estensione dell’area di controllo e la situazione politica problematica della 
Libia e della Tunisia rendono difficile le missioni di ricerca e di salvataggio dei migranti 
lungo il confine.  
Un aiuto sostanziale potrebbe, per questi motivi, essere dato dall’utilizzo di UAV come 
supporto alle forze italiane e a Frontex.  
Il Canale di Sicilia è una delle zone europee più interessate dal flusso di immigrazione; la 
vicinanza di Lampedusa alle coste del nord Africa rendono molto più facile l’arrivo delle 
barche di contrabbando in terre della UE. Nonostante gli stati europei abbiano creato 
Frontex, la politica circa questo problema rimane sempre reattiva e non proattiva: i 
congressi a Bruxelles si sono sempre svolti dopo tragedie o dopo varie lamentele degli stati 
coinvolti. Durante il 2013 più di 35000 persone giunsero in Italia attraverso le rotte 
marittime, più che in ogni altro paese europeo (3000 in Spagna e 1334 a Malta); nel 2014, 
sono morte 643 persone nel tentativo di raggiungere la Sicilia. Questo significa che 
probabilmente la percentuale di morte durante il viaggio verso Lampedusa o Malta 
raggiunge il 17,3% [18]. 
Anche se i confini sono considerati in genere su di una prospettiva orizzontale, possono 
essere visti lungo anche una linea verticale, mettendo così in gioco lo spazio aereo. 




Velivoli e satelliti danno una più ampia prospettiva e consentono di raggiungere aree 
difficili, come le frontiere marittime. Non è così inusuale che durante operazioni di ricerca 
siano utilizzati aeroplani o elicotteri. Dal 2014 dei nuovi tipo di velivoli sono cresciuti di 
importanza ed efficacia: gli UAV (Unmanned Aerial Vehicles), che possono offrire una 
lunga autonomia, in genere sopra le 24 ore (il RQ-4 Global Hawk usato dalle forze aeree 
americane può volare per circa 34 ore). Questi velivoli potrebbero, insieme all’utilizzo di 
nuove tecnologie, migliorare la qualità e la quantità dei controlli dei confini. 
Non è un caso che durante il congresso del 2004 sul “Intelligence Reform and Terrorism 
Prevention Act” si era provato ad introdurre i droni dotati di sensori elettro-ottici e termici 
nel pattugliamento delle frontiere, i quali aiutarono a sequestrare più di 22000 $ di droga e 
ad arrestare 5000 immigrati illegali. Nonostante questi risultati, si sollevarono molte 
critiche a causa degli enormi costi degli UAV e delle limitazioni legali circa l’utilizzo dei 
mezzi militari che devono evitare di percorrere aree popolate, passando attraverso appositi 
“corridoi” aerei. In più, un rapporto del U.S. Departement of Homeland Security (DHS) 
dichiarò che il programma dell’utilizzo di questi droni sulla protezione delle frontiere non 
aveva raggiunto i risultati attesi e costò molto più del previsto. 
Ben presto, però, le tecnologie si sono evolute e di conseguenza l’utilizzo degli UAV è 
stato riconsiderato. 
L’acquisto, la distribuzione e i costi operativi dei droni stanno preoccupandogli stati 
membri della UE, principalmente l’Italia, ma l’utilizzo di questi mezzi apporterebbe molti 
vantaggi. Prima di tutto nel controllo delle frontiere è importante guardare le zone di 
confine per il maggior tempo possibile, utilizzando strumenti ultra-tecnologici. Un altro 
aspetto da sottolineare è la migliore efficienza che si ottiene nello scambio dati tra gli Stati 
Europei che si occupano del controllo del Mediterraneo; questo scambio di informazioni 
provenienti dai droni avviene tramite un nuovo sistema, sviluppato da Frontex, che utilizza 
una piattaforma IT condivisa. 
Lo sviluppo di nuove tecnologie messe in pratica nelle missioni IRS (Intelligence, 
Reconnaissance and Surveillance) consentiranno alle forze di pattugliamento di: 
-localizzare le barche degli immigrati; 
-contare quante persone sono a bordo; 
-identificare gli immigrati stessi e i contrabbandieri attraverso un software di       
riconoscimento facciale; 




-cercare dispersi anche attraverso camere termiche. 
Elicotteri e barche saranno certamente ancora importanti nelle missioni di ricerca e 
salvataggio dei naufraghi, ma gli UAV potranno dare un decisivo aiuto, coordinando 
dall’alto le operazioni e riuscendo così a salvare maggiori vite. 
 
4.4 DRONI UTILIZZATI NEL MEDITERRANEO 
In Italia non sono utilizzati molti droni nell’ambito delle missioni IRS. La base 
dell'Aeronautica che ospita i sistemi Predator è situata nell’aeroporto ad Amendola, ai piedi 
del Promontorio del Gargano, a pochi chilometri da Foggia e dal Golfo di Manfredonia; 
nella base sono presenti 6 MQ-1C Predator A+ e 6 MQ-9° Predator B (Reaper) più grande 
ed evoluto. La Marina Militare, invece ha a disposizione dei droni di piccole dimensioni, 
operativi a bassa quota, in particolare 5 Boeing ScanEagle e un Schiebel Camcopter S-100 
posizionati sulle loro navi. 
Nel 2015 l'Aeronautica Militare ha ufficializzato l'acquisto di 3 sistemi Piaggio P.1HH, con 
l'opzione per altri 3 apparecchi, con consegna pianificata per il 2016 in modo da sostituire 
i Predator. Con quest'acquisizione la forza armata italiana dovrebbe diventare il cliente di 
lancio del P.1HH. 
Gli Aeromobili a Pilotaggio Remoto (APR) dell'Aeronautica Militare Italiana, più 
comunemente conosciuti come droni, sono equipaggiati con sistemi di sorveglianza e 
ricognizione. A bordo hanno parabole, sensori elettrottici, telecamere e fotocamere ma non 
armi. Nelle aree di conflitto, come in Afghanistan, hanno sempre e soltanto fornito 
intelligence e supporto ai reparti a terra.  
Gli APR di Amendola sono destinate a un ruolo sempre più importante anche sul territorio 
nazionale, come prevede l'accordo siglato il 27 novembre 2015 tra Aeronautica Militare, 
Polizia di Stato e Arma dei Carabinieri. I Predator potrebbero essere infatti impiegati "per 
controllare manifestazioni, stadi, strade, autostrade e sorvegliare aree specifiche". L'attacco 
terroristico alla redazione di Charlie Hebdo a Parigi ha fatto aumentare le misure di 
sicurezza in tutta Europa e le forze dell'ordine potrebbero chiedere l'intervento dei droni in 
situazioni ed eventi particolari, come nel 2007 quando i Predator hanno partecipato alla 
sorveglianza dall'alto del vertice intergovernativo Russia-Italia a Bari e, nel 2009, del G8 
all'Aquila. Nel Corno d'Africa e nella Penisola Arabica questi UAV sono impegnati nella 
caccia ai pirati che assaltano i mercantili al largo delle coste somale e a perlustrare dall'alto 




i territori occupati dall'Isis. I velivoli teleguidati hanno sorvolato il Mediterraneo 
nell'ambito dell'operazione Mare Nostrum e hanno contribuito a salvare molte vite umane. 
I Predator hanno individuato le barche alla deriva cariche di profughi e fatto convergere le 
unità di soccorso. I filmati ad alta risoluzione hanno permesso anche di individuare gli 
scafisti. 
Al momento i Predator italiani stanno operando nell’ambito dell’operazione Triton, 
pattugliando il Mediterraneo, per individuare le barche dei pirati che imperversano nelle 
acque del Canale di Sicilia.  
Oltra ad Amendola anche la Base Aeronavale di Sigonella è un’installazione di importanza 
strategica, grazie alla sua eccellente collocazione quasi al centro del Mar Mediterraneo, 
incastonata tra i comuni di Lentini, Belpasso e Motta Sant’Anastasia, tra le province di 
Siracusa e Catania. L’installazione è sede del 41° Stormo dell’Aeronautica Militare “Athos 
Ammannato” e, dal 15 giugno 1959, è anche sede della Naval Air Station (NAS) Sigonella 
della Marina Militare Americana che in passato aveva funzioni prettamente logistiche 
mentre oggi si è trasformata in una realtà affermata a servizio più generale di tutte le forze 
armate statunitensi; infatti dalla suddetta decollano i droni americani Global Hawk e MQ-
4C Triton [19]. 
 
4.4.1 RQ-1 Predator 
L’RQ-1 Predator è un aeromobile a pilotaggio remoto prodotto dalla Genaral Atomics, 
utilizzato per la prima volta nel 1995, Figura 4.4. Viene utilizzato per compiti di 
ricognizione, sorveglianza e acquisizione obiettivi e rientra nella categoria MALE 
(Medium Altitudine Long Endurance); è equipaggiato con diverse tipologie di payload, 
come un sensore elettro-ottico, scanner per gli infrarossi ed un radar ad apertura sintetica 
(SAR) in grado di effettuare scansioni molto dettagliate degli obiettivi. Il velivolo si 
distingue per un’ampia apertura alare, impennaggi a V rovesciati e motori a pistoni con 
elica spingente; viene manovrato dalla stazione a terra anche oltre la linea dell’orizzonte; 
ha un costo di acquisto di 4,03 milioni di dollari. Nella Tabella 4.1 sono riportati alcuni dei 
suoi dati tecnici. 





Figura 4.4: Predator 
La stessa versione ma dotata di due missili AGM-114 Hellfire prende la denominazione di 
MQ-1 Predator, passando all’impiego come velivolo da attacco.  
Apertura alare: 17 m 
Lunghezza 8 m 
Quota operativa: 7620 m 
Velocità crociera: 120 KTAS 
Autonomia: 35 hr 
Payload 147 kg 
Peso totale 1157 kg 
Tabella 4.1: Dati tecnici Predator [20] 
 
4.4.2 Reaper (Predator B) 
Dal punto di vista tecnico il Reaper (Figura 4.5), detto anche Predator B, sviluppato 
anch’esso dalla General Atomics, rappresenta un’evoluzione del Predator A. Rispetto al 
suo predecessore, il Reaper è in grado di trasportare un peso del payload 15 volte maggiore 
ed operare ad una velocità tripla del Predator. Il Reaper è un drone lungo 10,8 metri, con 
un’apertura alare di 20,1 e capace di restare in volo fino a 27 ore, ad una quota di servizio 
di 7500 metri. L’impianto propulsivo Turbo Prop 900 HP gli consente di raggiungere una 
velocità massima di 445 km/h. Viene utilizzato anche per missioni di attacco 
equipaggiandolo con un massimo di 14 missili, oltre che con due bombe. Ha un costo di 




acquisto di 16,6 milioni di dollari. Nella Tabella 4.2 si evidenziano alcune delle sue 
caratteristiche. 
I Predator B sono in grado di assolvere un’ampia gamma di compiti, come ad esempio, 
rilevare la presenza di minacce quali ordigni esplosivi improvvisati che rappresentano il 
pericolo più insidioso e diffuso nei teatri operativi odierni, effettuare missioni in ambienti 
operativi ostili, in presenza di contaminazione nucleare, biologica, chimica o radiologica, 
oppure acquisire dati e informazioni relativi ad obiettivi di piccole e grandi dimensioni in 
zone potenzialmente operative. 
Apertura alare: 20,1 m 
Lunghezza 10,8 m 
AR 35 
Quota operativa: 7500 m 
Velocità massima: 445 km/h 
Autonomia: 27 hr 
Payload 1361 kg 
Peso totale 4763 kg 
Tabella 4.2: Caratteristiche Reaper [21] 
 
 
Figura 4.5: Reaper 




4.4.3 Global Hawk 
L’ RQ-4B Global Hawk (Figura 4.6) è un APR progettato per impieghi militari oltre che 
per missioni di osservazione e sorveglianza, però non può essere armato; destinato ad 
operare ad altissima quota e con lunga autonomia sopra vaste aree geografiche, viene 
prodotto dalla statunitense Northrop Grumman ed è attualmente in dotazione 
all’Aeronautica Militare Americana.  
Il velivolo, di cui è in produzione la versione definita Block 40, è costruito per quanto 
riguarda la fusoliera in alluminio e in materiali compositi ultraleggeri per le ali. Si 
caratterizza per una lunghezza di 14,5 m, un’apertura alare di 39,9 m, un’altezza di 4,7 m 
e un peso massimo al decollo di 14628 kg. Il motore è un turbofan Rolls-Royce F-137-RR 
che consente al mezzo di portare un carico utile di 1360 kg, rappresentato da sensori di 
osservazione e da sistemi di comunicazione. Agisce in un raggio d’azione massimo di 1200 
miglia nautiche, ad una velocità di crociera di 331 nodi, ad una quota operativa di 18000 
metri e con una persistenza sull’obiettivo di osservazione superiore alle 24 ore (dati tecnici 
riportati in Tabella 4.3). 
Il Global Hawk è dotato di un payload costituito da un sistema integrato, che include un 
radar ad apertura sintetica, un indicatore di movimento, una camera digitale elettro ottica 
ad alta definizione e di un sensore ad infrarossi di terza generazione, capace di distinguere, 
grazie alla alta qualità delle immagini, vari tipi di veicoli, aerei, persone, missili anche 
attraverso avverse condizioni climatiche (nuvole e tempeste di sabbia), sia durante il giorno 
che la notte.  
 
Questo tipo di APR viene controllato da terra attraverso due stazioni trasportabili chiamate 
Elemento di Controllo della Missione (Mission Control Element – MCE) e Elemento di 
Lancio e Recupero (Launch and Recovery Element – LRE). Attraverso il primo, centro di 
gestione delle attività, avviene il controllo operativo della missione; infatti in esso siede il 
pilota che controlla a distanza il velivolo e presenta anche la postazione per l’ufficiale 
predisposto all’interpretazione delle immagini raccolte ed inviate in tempo reale dal Global 
Hawk. IL LRE è in breve il dispositivo che permette al Global Hawk di effettuare le 
manovre di rullaggio, decollo e atterraggio. 
Ogni singolo Global Hawk costa attualmente 131 milioni e sommando i costi di sviluppo, 
si arriva a circa 222,7 milioni di dollari per esemplare. 





Figura 4.6: Global Hawk 
 
Apertura alare: 39.9 metri 
Lunghezza 14.5 m 
Altezza 4.6 m 
Quota operativa: circa  12300 metri 
Velocità crociera: 331 knots 
Autonomia: più di 32 hr 
Payload 1360 kg 
Peso totale 14628 kg 
Tabella 4.3: Dati tecnici Global Hawk [22] 
 
4.4.4 Triton 
L’MQ-4C Triton (Figura 4.7) è un HALE UAS (Unmanned Aerial System) prodotto della 
Northrop Grumman in grado di eseguire missioni IRS sopra vaste regioni di oceano e di 
coste. Dispone di un’autonomia superiore alle 24 ore agendo ad una quota operativa di 
circa 16000 m, è dotato di una serie di sensori che offrono una visione a 360° nei suoi 
dintorni in un raggio di oltre 2000 miglia nautiche; ha un costo di 189 milioni di dollari. È 
stato costruito nell’ambito del programma della marina militare americana Broad Area 
Maritime Surveillance (BAMS), in modo da fornire una vasta gamma di indicazioni; infatti 
l’insieme dei sensori a bordo consente alle imbarcazioni di essere seguiti in tempo reale 
con la raccolta di informazioni sulla loro velocità, posizione e classificazione. 





Figura 4.7: Triton 
La geometria di Triton deriva da quella del Global Hawk UAS, incorporando dei rinforzi 
per la cellula centrale e per le ali insieme a sistemi antighiaccio e protezione contro i 
fulmini. Queste funzionalità consentono al velivolo di scendere attraverso strati di nubi per 
ottenere una visione più ravvicinata di navi e altri bersagli in mare in caso di necessità. 
Alcune delle caratteristiche di Triton sono elencate in Tabella 4.4. 
Apertura alare: 39.9 metri 
Lunghezza 14.5 m 
Altezza 4.6 m 
Quota operativa: circa  16000 metri 
Velocità crociera: 331 knots 
Autonomia: 24 hr max. 
Payload 
 
Interno 1452 kg 
Esterno 1089 kg 
Peso 14628 kg 
Tabella 4.4: caratteristiche Triton [23] 
 
4.4.5 Piaggio P.1 HH 
Il Piaggio Aerospace P.1 HH (Figura 4.8) è una nuova piattaforma UAV progettata per 
compiere missioni di Ricognizione e Sorveglianza Intelligente (IRS) e grazie alle sue 
prestazioni e caratteristiche viene considerato al top nella categoria degli UAV MALE 
(Medium Altitudine Long Endurance), presentando la possibilità di ospitare diverse 
tipologie di payload. Il velivolo è pensato principalmente per svolgere missioni IRS e per 
rispondere alle diverse minacce che spaziano dagli attacchi terroristici all'immigrazione 




illegale, alla protezione delle zone economiche esclusive e siti critici. Nella Tabella 4.5 
sono riportate alcune delle specifiche della piattaforma. 
 
Figura 4.8: P.1 HH 
L’architettura a doppia turboelica del P.1 HH deriva da quella del velivolo commerciale 
P.180 Avanti, il velivolo a doppia turbo elica più veloce al mondo, il quale ha alle spalle 
più di 800000 ore di volo portate a termine con successo. Grazie a questa configurazione 
risulta essere il più veloce MALE al mondo. 
Il progetto è quello di fornire una piattaforma capace di salire in quota fino a 13700 metri, 
sorvolare aree a bassa velocità, con una permanenza in volo massima di 16 ore ed essere in 
grado di dirigersi verso l’obiettivo individuato ad altissima velocità (fino a 731 km/h), il 
tutto gestendo le operazioni dalla stazione di terra. 
Il carburante capace di fornire la quantità necessaria per compiere lunghe tratte e durate è 
alloggiato dentro la fusoliera. Un sistema di alimentazione intelligente è progettato per 
controllare e ridurre al minimo il movimento del centro di gravità dell’aeromobile, in modo 
da garantire la massima flessibilità operativa in un'ampia tipologia di missione. 
Il drone ha compiuto il primo volo il 14 novembre del 2013 presso la base dell'aeronautica 
militare italiana "Livio Bassi" di Trapani. Il prototipo ha effettuato una prova di 12 minuti 
al largo delle coste siciliane in cui sono state testate tutte le apparecchiature.  
 
 




Apertura alare: 15.6 m 
Lunghezza 14.408 m 
Altezza 3.908 m 
AR 13 
Quota operativa: 13700 m 
Velocità crociera: 135 KTAS 
Autonomia: 10.5 hr 
Peso massimo al decollo 6146 kg 
Tabella 4.5: Specifiche P.1 HH [24] 
 
  







5. STATO DELL’ARTE SUI SISTEMI DI 
PAYLOAD 
I sistemi di payload utilizzati a bordo degli UAV servono ogniqualvolta si voglia misurare 
qualche quantità fisica a distanza. La quantità fisica potrebbe essere una dimensione, una 
forma, una distanza, una velocità o una temperatura. Nei casi più complessi si può 
riconoscere un oggetto distante immerso in uno sfondo complesso (riconoscibile in base a 
molte quantità fisiche che lo caratterizzano, misurate contemporaneamente) distinguendolo 
da altri oggetti simili che presentano qualche caratteristica diversa. A bordo degli UAV che 
eseguono missioni di sorveglianza e ricognizioni possono essere utilizzati le seguenti 
tipologie di payload: 
 camera elettro-ottica EO 
 sensore infrarossi IR 
 sensore multispettrale 
 laser scanner LIDAR 
 radar apertura sintetica SAR 
 moving target indicator MTI 
Grazie allo sviluppo tecnologico è stato possibile realizzare dei sistemi integrati che 
racchiudono insieme alcune delle precedenti tipologie di payload descritte:  
1. Multispectral Targetin System MTS = EO+IR+LASER 
2. Integrate Sensor Suite ISS = EO+IR+SAR 
3. Enhanced Integrated Sensor Suite EISS = SAR+MTI+EO+IR 
Queste tecnologie, tuttavia, vengono utilizzate a bordo di sistemi UAV con capacità di 
carico superiori a quelle considerate in questo lavoro di tesi, nel quale sono stati analizzati 
payload con masse che raggiungono il valore massimo di 100 kg e potenze che richiedono 
fino ad 1 kW. Un elenco di tutte le tecnologie payload utilizzate a bordo di UAV viene 
mostrato in Appendice A [25]. 
Di seguito si riporta una breve descrizione circa ciascuna delle tipologie di payload 
precedentemente elencate. Per ognuno di questi, i parametri che definiscono le prestazioni 
sono la risoluzione (numero di pixels), il campo visivo, cioè l’apertura angolare del 
dispositivo, la tecnologia per problemi di luminosità, il peso, la potenza richiesta, le 
dimensioni ed infine la capacità di immagazzinamento delle immagini. 




5.1 CAMERA ELETTRO OTTICA (EO) 
Una camera elettro-ottica è un dispositivo che converte una immagine ottica in un segnale 
elettrico; per svolgere la sua funzione si avvale di radiazioni elettromagnetiche comprese 
nello spettro visibile, quindi per funzionare ha bisogno di un componente attivo che 
manipoli la radiazione elettromagnetica utilizzata. Riesce a trasmettere immagini in alta 
definizione quasi in tempo reale.  
 
5.2 SENSORE INFRAROSSI (IR) 
Un sensore ad infrarossi è un dispositivo che rileva l'energia all'infrarosso (calore) emessa 
da un oggetto e la converte in un segnale elettronico che viene successivamente elaborato 
per produrre un'immagine termica su un display ed eseguire i calcoli della temperatura. 
Tutti gli oggetti con temperatura superiore allo zero assoluto emettono energia sotto forma 
di radiazioni luminose. Il calore rilevato da una termocamera può essere quantificato in 
modo estremamente preciso, permettendo non solo di monitorare l'andamento termico ma 
anche di identificare e valutare la gravità relativa ai problemi legati al calore. Il componente 
elettronico utilizzato dai sensori ad infrarossi si chiama piroelemento ed è in grado di 
misurare le variazioni di temperatura. Questi sensori sono molto usati come rilevatori di 
movimento.  
 
5.3 SENSORE MULTISPETTRALE 
Un sensore multispettrale è uno strumento in grado di registrare la quantità di energia 
riflessa di oggetti sulla superficie terrestre nelle diverse lunghezze d'onda dello spettro 
elettromagnetico (generalmente visibile e infrarosso). Il sensore multispettrale restituisce 
quindi un'immagine multibanda e consente, attraverso l'analisi della risposta spettrale nelle 
diverse bande acquisite, di estrarre informazione territoriale e produrre accurate mappe 
tematiche.  
 
5.4 LASER SCANNER (LIDAR) 
I laser scanner sono dispositivi capaci di emettere un impulso elettro magnetico (Laser) e 
di ricevere il segnale riflesso. Sono strumenti che consentono il rilevamento di modelli 
tridimensionali di oggetti e proprio grazie al loro principio di funzionamento riescono ad 
operare anche in assenza di luce. Nella fase di ricezione lo scanner utilizza tecniche 




differenti per il calcolo della distanza che contraddistinguono il tipo di strumento. In base 
alla tecnica utilizzata, i laser scanner si definiscono “a tempo di volo” (TOF), quando 
calcolano la distanza in base al tempo intercorso tra l’emissione del laser e la ricezione del 
segnale di ritorno, o a “differenza di fase” (Phase shift based), quando il calcolo viene 
eseguito confrontando le fasi del segnale emesso con quelle del segnale di ritorno. 
L’emettitore è montato su un corpo che ruota intorno ad un asse verticale contenente uno 
specchio, a sua volta rotante sul suo asse orizzontale, il quale ha la funzione di riflettere il 
laser e di indirizzarlo verso il punto rilevato. Il movimento del corpo e dello specchio 
avvengono a velocità elevatissime, consentendo l’acquisizione dei dati ad una velocità che 
può arrivare fino ad un milione di punti al secondo. Durante l’acquisizione lo strumento 
archivia, per ciascun punto rilevato, la distanza calcolata e gli angoli orizzontale e verticale 
in base alla posizione del corpo e dello specchio. Oltre a queste informazioni, viene 
acquisito anche il valore di riflettanza della superficie colpita dal laser che sarà tanto più 
alto quanto la superficie tenderà al colore bianco. 
5.5 RADAR APERTURA SINTETICA (SAR) 
SAR (Figura 5.1) è l'abbreviazione di Radar ad apertura sintetica; si tratta di una speciale 
tecnica radar di telerilevamento che consente di ottenere immagini ad alta risoluzione da 
grande distanza. Il SAR è stato sviluppato a partire dal 1951 in seguito alle osservazioni 
effettuate da Care Wiley della Goodyear Aircraft Corporation. Egli notò che poteva essere 
ottenuta un’elevata risoluzione angolare analizzando lo spettro del segnale in ricezione da 
un sistema radar di tipo coerente. Le idee di Wiley furono approfondite successivamente 
grazie all’enorme sviluppo tecnologico; adesso questo dispositivo risulta essere molto 
utilizzato. A differenza di un radioaltimetro, che invia gli impulsi verso il nadir, il sistema 
SAR invia gli impulsi radar lateralmente. Grazie a questo principio di osservazione laterale, 
il radar restituisce al sensore i segnali che colpiscono i diversi oggetti sulla Terra in 
momenti differenti; questo consente di distinguere gli oggetti. A differenza 
dei sensori ottici, il SAR ha la capacità di osservare oggetti attraverso le nuvole e, anche se 
solo parzialmente, attraverso le precipitazioni. In questo sistema i dati rilevati sono 
sottoposti ad una complessa procedura di post-elaborazione (basata sulle trasformate di 
Fourier e chiamata "focalizzazione") che consente la generazione di immagini ad alta 
risoluzione spaziale. 
 





Figura 5.1: SAR 
 
5.6 MOVING TARGET INDICATOR (MTI) 
Il Moving Target Indicator come dice il nome è un radar i cui elementi hanno lo scopo di 
distinguere i bersagli in movimento da quelli fermi. L’approccio più comune utilizza 
l’effetto Doppler, infatti per un’assegnata sequenza di segnali il bersaglio in movimento 
cambierà la sua distanza rispetto al sistema radar, pertanto la fase del segnale riflesso sarà 
diversa per gli impulsi successivi; questo è ciò che lo distingue da un bersaglio fermo che 
avrà il segnale riflesso alla stessa fase per ogni sequenza di impulsi [26]. 
In base al tipo di obbiettivo da individuare, si può avere diverse tipologie di MTI: 
Ground(terra) GMTI, Airborne(aria) AMTI. 
L’MTI può aiutare significativamente le operazioni riguardanti il pattugliamento di vaste 
aree, poiché captando, anche in condizioni metereologiche avverse, il movimento degli 









5.7 PAYLOAD PRESENTI SU UAV IRS 
Di seguito si elencano nel dettaglio le possibili tipologie di payload utilizzati su ciascuno 
dei droni IRS descritti nel Capitolo 4.  
Predator (Riassunti in Tabella 5.1): 
 Radar ad onde millimetriche. 
 Multi-Spectral Targeting System (MTS) AN/AAS-52 [27]; è un sistema integrato 
multiuso (sensore elettro-ottico, camera infrarossi e scanner laser) sviluppato e 
prodotto da Raytheon per impieghi in sistemi militari, in grado di fornire immagini 
con risoluzione molto elevata. 
 Multi-Spectral Targeting System MTS-A, AN/AAS-44 [28]; è un sistema multiuso 
capace di offrire immagini termiche ad alta risoluzione degli obiettivi. 
 MTS, MX-15 prodotto da L-3 WESCAM; è una camera completamente digitale in 
alta definizione ideale per operare a quote medie, in missioni IRS, perfetta per 
essere installata su di un UAV.  
 SAR/GMTI, AN/APY 8 LYNX [29]; è un radar multiuso (può fungere sia da radar 
ad apertura sintetica che da indicatore di movimento) prodotto dalla General 
Atomics, fornisce immagini di alta qualità in ogni condizione metereologica sia 
durante il giorno che la notte ed è impiegato nelle missioni di pattugliamento. 
 SAR/GMTI, AN/ZPY-1 STARLite; è un piccolo e leggero SAR/GMTI radar usato 
come supporto per operazioni tattiche di ricognizione; sviluppato dalla Northrop 
Grumman, ha un peso compreso tra 17 e 30 kg, ideale per equipaggiare una vasta 
gamma di piattaforme aeree pilotate e non pilotate; è capace di operare in ogni 
condizione atmosferica sia di giorno che di notte. 
 
Tipologia Designazione Produttore 
MMW Radar OASYS AMPHITECH 
MTS AN/AAS-52 MTS RAYTHEON 
MTS AN/AAS-44 RAYTHEON 
MTS MX-14TS L-3 WESCAM 
SAR/GMTI AN/APY 8 LYNX GENERAL ATOMICS 
SAR/GMTI STARLIGHT NORTHROP GRUMMAN 
Tabella 5.1: Payload Predator 
 
 




Reaper (Riassunti in Tabella 5.2): 
 SAR/GMTI, AN/APY 8 LYNX  [29] stesso modello utilizzato sul Predator. 
 Multi-Spectral Targeting System MTS-B [30], evoluzione del MTS-A AN/AAS 
44 precedentemente descritto. 
Tipologia Designazione Produttore 
SAR/GMTI AN/APY 8 LYNX GENERAL ATOMICS 
MTS AN/DAS 1 (MTS B) RAYTHEON 
Tabella 5.2: Payload Reaper 
P.1 HH (Riassunti in Tabella 5.3): 
 EO/IR, Star SAFIRE 380 –HD [31]; è una camera elettro ottica ad infrarossi 
completamente digitale ed in alta definizione realizzata da FLIR capace di operare 
in ogni condizione metereologica. 
 Radar, 7300 E [32]; è un radar multiuso da sorvegliamento prodotto dalla 
SEASPRAY capace di essere efficace in ogni condizione atmosferica; risulta 
essere più affidabile dei sistemi radar convenzionali, avendo in questo modo dei 
significativi benefeci nel tempo di vita del sistema.  
Tipologia Designazione Produttore 
EO/IR STARSAFIRE 380 FLIR 
RADAR 7300 E SEASPRAY 
Tabella 5.3: Payload P.1HH 
 
Zephyr (Riassunti in Tabella 5.4): 
 EO/IR, 110 K Miracle [33]; è una camera elettro ottica ad infrarossi prodotta da 
Thermoteknik, caratterizzata da leggerezza, un intervallo di temperatura di 
funzionamento più ampio, basso consumo energetico e affidabilità; risulta ideale 
per applicazioni come UAV. 
Tipologia Designazione Produttore 
EO/IR 110 K THERMOTEKNIK 








Global Hawk (Riassunti in Tabella 5.5) [34]: 
 AESA Radar, AN/ZPY-2 MP RTIP [35]; è un radar multiuso ad alta risoluzione 
capace di agire sia da SAR che da GMTI, in modo da permettere l’individuazione 
degli obiettivi. Questo radar è in grado di essere modulato e scalato in base alle 
esigenze dell’acquirente risultando così utilizzabile da varie tipologie di 
piattaforme. 
 SAR/MTI, ASARS-2° [36]; è un radar ad alta risoluzione, multiuso capace di 
assistere il Global Hawk nelle missioni IRS in ogni condizione metereologica 
durante il giorno e la notte, riuscendo ad individuare e a localizzare con precisione 
obiettivi sia in movimento che fissi. Riesce a trasmettere immagini in tempo reale, 
in modo che l’operatore di terra riesca a riferirle al comandante a terra così da poter 
meglio organizzare le azioni da intraprendere.  
 EISS; questo sistema integrato realizzato da Raytheon permette al Global Hawk di 
perlustrare grandi aree geografiche fornendo immagini in alta risoluzione. EISS 
combina un radar ad apertura sintetica in grado di penetrare le nuvole con un 
indicatore di movimento, una camera elettro ottica ad alta definizione ed un sensore 
ad infrarossi. 
 
Tipologia Designazione Produttore 
AESA Radar AN/ZPY-2 MP RTIP NORTHROP GRUMMAN 
SAR/MTI ASARS 2 RAYTHEON 
EO/IR/SAR EISS RAYTHEON 
Tabella 5.5: Payload Global Hawk 
 
Triton, elenco sistemi integrati utilizzati a bordo del velivolo: 
 Multifunction Active Sensor Active Electronically steered array RADAR (MFAS 
AESA): 
- 2D AESA 
- Maritme and air to ground modes 
- Long range detection and classification target 
 MTS: 
- EO/IR 
- Auto target tacking 
- High resolution at multiple field of views 
- Full motion video 
 Electronic support Measures AN/ZLQ 1 (ESM LR-100) 
 Air to air radar subsystem (AARSS) per la scoperta di obiettivi aerei 




In conclusione, da questa analisi, si ottiene che per effettuare un pattugliamento 
continuativo è necessario utilizzare una camera multispettrale (come nel caso dello Zephyr) 
in modo da poter individuare una barca sia durante le ore del giorno che quelle della notte. 
La valutazione della massa e della potenza necessaria assumono un’importanza davvero 
rilevante nella scelta. Infatti, tra tutte le camere multispettrali in grado di soddisfare i 
requisiti di missione, presenti in commercio, sarà scelta una camera con una massa inferiore 
ai 100 kg la quale richiedr una potenza minore a 1 kW; condizioni tanto più vantaggiose 





6. DEFINIZIONE MISSIONE 
6.1 PARAMETRI MISSIONE 
Un drone solare può compiere diverse tipologie di missione, in cui variabili come 
latitudine, giorno o periodo dell’anno, quota e dimensioni dell’area da servire assumono un 
valore davvero significativo al fine della progettazione.  
In questo lavoro, l’obiettivo è quello di analizzare diverse tipologie di configurazioni di 
drone solare in grado di pattugliare in modo continuativo una porzione di Mar 
Mediterraneo, al fine di controllare il transito dei migranti. In questo tipo di missione 
definita di tipo IRS, il payload dell’UAV è una camera multispettrale, in grado di acquisire 
immagini e individuare le imbarcazioni. 
Nel nostro caso, la missione viene realizzata raggiungendo, tramite una salita a partire dal 
livello del mare, una quota operativa prestabilita, per poi volare lungo un circuito che può 
essere considerato ellittico o, in casi particolari, circolare. Le dimensioni dell’ellisse 
dipendono dall’impronta del sensore utilizzato e dall’area che dovrà essere osservata. Si 
considerano come possibili punti di partenza per il decollo gli aeroporti militari di 
Amendola e Sigonella (Figura 6.1); nel caso fosse necessario, si potrebbe decollare anche 
da una portaerei stazionata nelle acque del Canale di Sicilia. 
 
Figura 6.1: Aeroporti Amendola e Sigonella 
Di seguito si riporta una motivazione delle scelte effettuate per quanto riguarda i parametri 
che definiscono la missione. 





Allo scopo di definire le dimensioni del circuito, è stato assunto che l’asse minore 
dell’ellisse (m) sia uguale a metà del diametro dell’impronta del sensore utilizzato, come 









Figura 6.2: Circuito di volo e area sorvegliata [37] 
Sotto questa assunzione, la più grande full coverage area, definita come l’area che può 
essere osservata dal sensore in ogni punto del circuito, si ottiene quando l’asse maggiore 
dell’ellisse (M) è uguale a quello minore (Figura 6.3 a). Incrementando M, man mano 
questa diminuisce (b) per poi sparire quando M = 2m (c). 
 
Figura 6.3: Full coverage area [37] 
Come mostrato in Figura 6.2: Circuito di volo e area sorvegliata , è possibile definire una 
zona più piccola all’interno della full coverage area, d’ora in poi chiamata core, il cui 




diametro ∅𝑐 può dare una stima conservativa dell’area servita. Questo viene calcolato 
come: 
∅𝑐 = ∅𝑓 −𝑀 
 
(6.2) 







E considerando le Eq. 6.2, 6.3 si ottiene:  






Come risultato di questa prima analisi, la Figura 6.3 mostra che la full coverage area esiste 
solo quando il rapporto tra l’asse maggiore e quello minore dell’ellisse è minore di 2, per 
cui la condizione da imporre risulta essere la seguente: 
𝐴𝑟 < 2 
 
(6.5) 










6.1.2 Rapporto tra gli assi dell’ellisse  
Il core, risulta essere il più grande possibile quando il rapporto tra gli assi dell’ellisse è pari 
a 1. Per questa ragione si sceglie 𝐴𝑟 = 1 , in modo da avere la più grande area osservabile 
da ogni punto del nostro circuito. 
 
6.1.3 Latitudine e giorno dell’anno 
Da un’analisi delle rotte dei migranti emerge chiaramente come una delle tratte più 
pericolose sia quella che coinvolge le acque del Mediterraneo tra l’Africa e il sud Italia, in 
particolare quella compresa tra le coste dell’Africa e Lampedusa, come evidenziato dal 
report di “Migrant Files”. In Figura 6.4, si può notare che le zone evidenziate in rosso 
risultano essere quelle dove in passato si sono verificate delle morti di migranti: maggiore 
è la dimensione del cerchio rosso e maggiore è stato il numero dei morti. 





Figura 6.4: Report Migrant Files [38] 
Per questa ragione, si decide di operare con il nostro UAV solare negli intorni dell’isola di 
Lampedusa, poco al di sotto, in modo da restare all’interno dei confini delle 135 miglia 
dalle coste italiane come prestabilito nell’operazione Triton, Figura 6.5.  
 
Figura 6.5: Area pattugliamento 
Si definisce così una striscia di mare, lunga 500 km e larga 20 km, che dovrà essere 
pattugliata continuativamente ogni giorno dell’anno (Figura 6.6). 





Figura 6.6: Striscia di mare pattugliata 
 Il problema principale del pattugliamento continuo consiste nel fatto che in inverno è 
difficile immagazzinare durante il giorno una quantità di energia sufficiente a garantire il 
volo notturno, sia perché le ore di buio sono maggiori di quelle di luce, sia perché il sole è 
più basso sull’orizzonte. Per aumentare la quantità di energia raccolta nei mesi invernali 
verranno utilizzati anche dei pannelli solari verticali, più efficaci di quelli orizzontali.  
Questo lavoro di analisi si focalizzerà principalmente sul valutare le possibili 
configurazioni nel giorno in cui si verificano le condizioni di minimo dell’energia solare 
disponibile, ovvero nel solstizio di inverno (21 dicembre), non trascurando però di 
analizzare gli altri periodi dell’anno.  
Il range di latitudine è compresa tra 34° e 36° Nord, pertanto ai fini della presente analisi 
si prenderà un valore di riferimento pari a 35° Nord.  
 
6.1.4 Quota Operativa 
La quota operativa è stata scelta 16000 metri per diverse ragioni. Prima di tutto risulta 
essere ben al di sopra delle rotte dei velivoli commerciali, in modo da rendere le operazioni 
con UAV quanto più compatibile con il normale traffico aereo. Inoltre, una quota di 
crociera elevata permette di servire una maggiore area attraverso il sensore utilizzato.  
Infone la principale delle ragioni è dovuta al fatto che alla quota operativa scelta la velocità 
dei venti risulta meno elevata, fattore molto significativo poiché questi velivoli compiono 
la loro missione a basse velocità, dell’ordine delle decine di metri al secondo.  




La velocità dei venti sulla terra è fortemente variabile; essa dipende dalla latitudine, dal 
periodo dell’anno e dell’altitudine. Un esempio dell’andamento della velocità media delle 
correnti in funzione della quota viene mostrato in Figura 6.7. []. Come si osserva, pur 
variando i valori, gli andamenti qualitativi restano gli stessi per la maggior parte delle 
località, in particolare per l’area Mediterranea. 
Come anticipato, alla quota operativa da noi scelta, l’intensità del vento risulta essere meno 
significativa se confrontata con quella alle quote minori, anche se continua ad essere dello 
stesso ordine di grandezza della velocità di crociera del nostro UAV. 
 
Figura 6.7: Profilo venti funzione quota e periodo dell’anno [39] 
 
6.2 MISSIONE IRS 
Il progetto di una missione IRS dipende principalmente dal tipo di sensore che viene 
utilizzato a bordo del velivolo, le cui caratteristiche che lo descrivono sono le seguenti, 
(Figura 6.8): 
 Angular Field of View (AFOV), che dipende dalla larghezza dell’impronta del 
sensore attraverso la relazione: 





Da cui usando l’Eq. 6.4 si ottiene: 




∅𝑐 = 𝐻 ∙ tan
𝐴𝐹𝑂𝑉
2
∙ (2 − 𝐴𝑟) 
 
(6.8) 
 Risoluzione a Terra (Rg), definita come la più piccola dimensione lineare 
identificabile dal sensore sulla superficie terrestre. Nel telerilevamento, la 
risoluzione viene comunemente descritta attraverso il Instantaneus Field of View 
(IFOV), che dipende dalla distanza dall’obiettivo (H in questo caso) e dal numero 
di pixels del sensore (Np). Come la figura suggerisce, è possibile calcolare la 













Figura 6.8: Caratteristiche sensore [37] 
 
6.2.1 Requisiti 
Quando si pianifica una missione IRS, bisogna fare delle assunzioni riguardo le dimensioni 
dell’area da sorvegliare e della risoluzione a terra che si vuole ottenere. Se le caratteristiche 
del sensore (AFOV e Np) sono assegnate, le dimensioni dell’area da sorvegliare 
individuano la quota minima di volo, mentre la risoluzione desiderata fissa la massima 
























Da un’analisi eseguita, tramite una routine Matlab (descritta dal sistema (6.9)), si mostrano 
in Figura 6.9 quali sono i requisiti per quanto riguarda le caratteristiche del sensore (AFOV 
e Np) in funzione della dimensione dell’area da pattugliare e della quota massima operativa, 





















La risoluzione lineare necessaria al payload, che sarà montato a bordo, è di 2 metri 𝑅𝑔 =
2 𝑚; questo permette di individuare anche le più piccole imbarcazioni che tenteranno di 
attraversare la striscia di mare pattugliata. 
In analogia ai parametri scelti della missione, si impone un rapporto tra gli assi ellisse 𝐴𝑟 =
1 ed una quota operativa minima  𝐻𝑚𝑖𝑛 = 16000 𝑚 .  
 
Figura 6.9: Requisiti sensore 
 
6.2.2 Scelta payload  
Nel presente lavoro di prima analisi, nel quale si vuole individuare le imbarcazioni che 
traverseranno il tratto di mare da noi pattugliato, è stato deciso di utilizzare come payload 
una camera multispettrale. Nel dettaglio, tra tutte le possibili camere presenti in commercio, 
viene scelta la Ultra Cam Xp (Figura 6.10) prodotta da Vexcel Imaging, particolarmente 




adatta proprio per questo tipo di missioni di pattugliamento e sorveglianza aerea, le cui 
specifiche tecniche sono riportante nell’Appendice B [40] di questa tesi.  
 
Figura 6.10: Ultra Cam Xp 
In particolare si evidenziano nella Tabella 6.1 le caratteristiche fondamentali della camera: 
 𝑁𝑝 AFOV [deg] Peso [kg] Ppay [W] 
Ultra Cam Xp 5770 37 55  150 
Tabella 6.1: Specifiche Ultra Cam Xp 
La camera Ultra Cam Xp permette di soddisfare i requisiti di missione da noi scelti (Tabella 
6.2), permettendo di volare ad una quota operativa massima superiore di quella prestabilita, 
grazie ad un numero sufficientemente elevato di pixels con un adeguato angolo AFOV.  
Ar 𝐻𝑚𝑖𝑛 [m]  Latitudine [deg] 
1 16000 35  
Tabella 6.2: Parametri missione 
Attraverso l’uso delle Eq. 6.1, 6.3, 6.4, 6.6, 6.7, 6.8, 6.10 si caratterizza la missione come 
segue, Tabella 6.3: Caratterizzazione missioneTabella 6.3: 
∅𝑓 [km] ∅𝑐 [km] m [km] M [km] L [km] 𝐻𝑚𝑎𝑥 [m] 
10.707 5.35 5.35 5.35  16.819 16647 
Tabella 6.3: Caratterizzazione missione 
La quota massima raggiungibile è pari a 16647 metri, valore maggiore della quota operativa 
richiesta ma non così elevato da permettere una grande flessibilità rispetto alla missione 
tipica.  







7. MODELLI UTILIZZATI 
Per procedere all’analisi del nostro progetto, è necessario che siano soddisfatti due bilanci: 
1. Bilancio forze: 
 Come per gli altri aeroplani, un velivolo solare ha le ali che costituiscono la parte portante. 
Durante il moto, la velocità relativa tra velivolo e aria crea due forze: la forza di portanza, 
che mantiene il velivolo in aria uguagliando il peso, e la forza di resistenza, che è 
compensata dalla spinta delle eliche, Figura 7.1. 
 
Figura 7.1: Bilancio forze in volo livellato [41] 
I pannelli solari, composti da celle fotovoltaiche, sono disposti sulle superfici del velivolo 
e la loro disposizione varia a seconda della configurazione del velivolo considerato (ali 
orizzontali, impennaggi, fusoliera, coda). 
 
2. Bilancio energetico:  
Durante il giorno, i pannelli solari trasformano l’energia solare in energia elettrica, la quale 
permette di alimentare il gruppo propulsivo del velivolo ed i dispositivi montati a bordo, 
nonché deve caricare le batterie per il volo notturno. Come mostrato in Figura 7.2, allo 
scopo di garantire un’autonomia indefinita, questo ciclo deve potersi ripetere ogni 24 ore e 
pertanto è necessario soddisfare il bilancio energetico che interessa questo intervallo 
temporale. 





Figura 7.2: Bilancio Energetico [41] 
Lo scopo della tesi è valutare quelle configurazioni che sono in grado di soddisfare il 
bilancio energetico nelle 24 ore di tempo; una volta calcolata la potenza incidente, si è in 
grado di stimare l’energia che si riesce ad accumulare con i pannelli fotovoltaici e di 
verificare se questa soddisfa la richiesta di energia necessaria ad effettuare la missione da 
noi imposta. L’energia richiesta è la somma dell’energia necessaria al volo, nota una volta 
calcolata la potenza necessaria, e l’energia necessaria per alimentare il payload. La potenza 
disponibile dipende dalla radiazione incidente, per la quale è necessario un modello 
atmosferico, e dall’energia solare immagazzinata, che si ottiene da un modello che calcola 
l’orientazione dei pannelli rispetto ai raggi solari. I modelli utilizzati saranno descritti in 















7.1 BILANCIO ENERGETICO 
Il modello utilizzato per il bilancio energetico è rappresentato dallo schema di Figura 7.3: 
 
Figura 7.3: Schema bilancio energetico [37] 
In accordo con lo schema precedente, i vari termini che lo compongono sono i seguenti: 
 𝜂𝑠𝑎  : efficienza dei pannelli solari 
 𝜂𝑚 : efficienza motori brushless 
 𝜂𝑝 : efficienza eliche 
 𝜂𝑑 : efficienza dispositivo payload (sensore elettro-ottico) 
 𝜂𝑐ℎ : efficienza carica batterie 
 𝜂𝑑𝑖𝑠 : efficienza scarica batterie 
 𝐸𝑠𝑐 : energia solare immagazzinata  
 𝐸𝑓 : energia necessaria al volo 
 𝐸𝑑 : energia richiesta dispositivo payload 
 𝐸𝑎𝑐 : energia immagazzinata negli accumulatori 
Il bilancio energetico può risultare soddisfatto (“checked”), quando il flusso dell’energia 
attraverso le batterie durante un giorno completo, Δ𝐸𝑎𝑐, è pari a 0, non soddisfatto 
(“unchecked”) se Δ𝐸𝑎𝑐 < 0 e più che soddisfatto (“overchecked”) se Δ𝐸𝑎𝑐 > 0. 
Quando il bilancio energetico risulta checked o overchecked, il velivolo è capace di usare 
l’energia solare per alimentare i motori e il payload durante le ore di luce e di caricare le 




batterie con una quantità di energia sufficiente per volare con tutti i sistemi attivi anche 
durante la notte. Nel secondo caso, l’eccesso di energia può essere utilizzato per alimentare 
dispositivi opzionali, per salire a quote più elevate oppure per variare la velocità.  
Quindi, l’equazione da cui parte la valutazione del bilancio energetico è la seguente: 
Δ𝐸𝑎𝑐 = 0 
 
(7.1) 
Che può essere scritta come il bilancio tra l’energia immagazzinata durante il giorno 𝐸𝑎𝑐
𝐷 




𝑁 = 0 
 
(7.2) 
Dove gli apici D e N indicano rispettivamente il giorno e la notte, le cui definizioni sono 
date attraverso la (7.14) e la (7.15) rispettivamente. 
L’energia immagazzinata durante le ore di luce è data dalla seguente espressione: 
𝐸𝑎𝑐
















































)] = 0  
 
(7.5) 
Dove si è indicato con 𝜂𝑎𝑐 l’efficienza di carica/scarica della batteria, fornita dalla: 
𝜂𝑎𝑐 = 𝜂𝑐ℎ ∙ 𝜂𝑑𝑖𝑠 
 
(7.6) 
In questo lavoro è stato assunto che l’efficienza di carica e scarica siano uguali tra di loro, 
per cui:  
𝜂𝑐ℎ = 𝜂𝑑𝑖𝑠 = √𝜂𝑎𝑐 (7.7) 
 
Se il bilancio energetico risulta essere checked o overchecked, la massa della batteria viene 
calcolata dividendo l’energia spesa per sostenere il volo notturno con la densità di energia 
(𝜀𝑔) della batteria scelta: 











Calcolo Termini Energetici 
Le varie componenti dell’energia sono calcolati come integrali nel tempo della potenza 
solare (𝑃𝑠𝑐), della potenza necessaria al volo (𝑃𝑓) e della potenza necessaria al payload (𝑃𝑑): 





























I termini D e N usati nelle precedenti equazioni indicano i seguenti intervalli: 
 D è l’intervallo di tempo, in cui i pannelli solari sono sufficienti a fornire energia 










 N è l’intervallo di tempo, in cui l’energia fornita dai pannelli non è sufficiente ad 










7.2 POTENZA SOLARE IMMAGAZZINATA 
7.2.1 Definizioni 
Si riportano di seguito alcuni importante definizioni utili a capire il significato del modello 
che è stato utilizzato: 




 Air Mass (AM): è il rapporto fra la massa di atmosfera attraverso la quale la 
radiazione passa e la massa in cui dovrebbe passare se il sole fosse sullo zenit 
(radiazione diretta perpendicolare). Al livello del mare, con il sole sullo zenit, 
risulta AM=1; per angoli di zenit compresi tra 0° e 70° al livello del mare si ha 
l’approssimazione: AM=1/cosθz. Per angoli di zenit maggiori, l’effetto della 
curvatura terrestre diventa significativo il modello adottato perde di validità. 
 Radiazione diretta: è la radiazione solare ricevuta dal sole senza aver subito 
scattering attraverso l’atmosfera. 
 Radiazione diffusa: è la radiazione solare ricevuta dal sole dopo che la sua 
direzione è stata cambiata dallo scattering nell’atmosfera. 
 Radiazione solare totale: è la somma della radiazione diretta e di quella diffusa su 
una superficie. 
 Irraggiamento (W/m2): è la potenza che incide su una superficie di area unitaria  
 Ora solare: è il tempo basato sull’apparente movimento angolare del sole attraverso 
il cielo. L’ora solare è il tempo usato in tutte le relazioni dell’angolo solare, che 
non coincide con l’ora locale. 
La Figura 7.4 rappresenta tutti gli angoli di riferimento: 
 
Figura 7.4: Angoli riferimento [37] 
 
 




In particolare si definiscono: 
 ϕ = latitudine, -90°< ϕ <90° e positiva per convenzione nell’emisfero boreale; 
 δ = declinazione, la posizione angolare del sole rispetto al piano dell’equatore 
celeste, nord positivo, -23.45°< δ <23.45°; 
 βp = angolo di elevazione del pannello rispetto all’orizzonte locale, tipicamente 0°≤ 
βp ≤90°, 0°≤ βp ≤180° se le celle sono presenti su ambo i lati del pannello; 
 Ap = angolo di azimut, rappresenta la deviazione della proiezione su un piano 
orizzontale della normale della superficie del meridiano locale; γ=0 significa che 
il pannello è rivolto verso sud, γ>0 verso est e γ<0 verso ovest; -180°≤ γ ≤180°; 
 ω = angolo orario, angolo che rappresenta la posizione del sole dovuto alla 
rotazione della terra intorno al suo asse di 15° per ora, negativo di mattina e 
positivo di pomeriggio; 
 θ = angolo di incidenza, è l’angolo di incidenza fra la direzione della radiazione 
diretta e la normale alla superficie; 
 θz = angolo di zenit, è l’angolo che si forma fra la verticale e la direzione dei raggi 
solari, corrisponde all’angolo di incidenza della radiazione su una superficie 
orizzontale; 
 αs = angolo di altitudine del sole, è il complementare dell’angolo di zenit e 
rappresenta l’angolo fra l’orizzonte e la linea del sole; 
 As = angolo solare di azimut; è l’angolo che forma la proiezione dei raggi del sole 
sul piano orizzontale rispetto alla direzione sud. 
 
7.2.2 Energia solare con atmosfera “ideale” 
La potenza solare, che incide perpendicolarmente (AM=0) su una superficie piana posta 
subito all’esterno dell’atmosfera terrestre è costante ed è pari a 1367 W/m2. Tale valore, 
indicato come costante solare (ISC), è stato adottato con una incertezza dell’1% dal World 
Radiation Center (WRC), che ha inoltre individuato lo spettro della radiazione standard 
mostrato in Figura 7.5.  





Figura 7.5: Spettro radiazione [42] 
Sotto la condizione di atmosfera ideale, la potenza per unità di area, su un pannello che è 
normale alla direzione della radiazione, ad una latitudine (ϕ) e in un dato giorno (n) 
dell’anno, dipende dalla posizione corrente della terra lungo la sua traiettoria ellittica 
intorno al sole. La legge che fornisce la variazione dell’intensità solare in funzione dei 
giorni dell’anno è data dalla seguente relazione. 






Se il pannello è inclinato di un angolo βp rispetto all’orizzonte (Figura 7.4), la potenza 
solare per unità di superficie fuori dall’atmosfera diventa: 






Dove θ dipende da βp.  
Da qui l’energia solare totale per unità di area nel periodo T e al giorno n (calcolato a partire 
dal 1 gennaio) è data dall’integrazione dell’Eq. 7.17 nel tempo T: 





L’energia disponibile dipende dalle ore del giorno, dai giorni dell’anno, dalla latitudine e 
dalla posizione del pannello fotovoltaico. 




7.2.3 Angolo di incidenza dei raggi solari 
Come si evince dall’Eq. 7.17, l’angolo di incidenza dei raggi solari sulla superficie inclinata 
influenza la potenza incidente, tenendo come figura di riferimento la Figura 7.4. La 
declinazione δ può essere calcolata dall’equazione di Cooper (1959):  
































Dove si ha che cosθ è facilmente calcolabile dalla seguente relazione: 
cos θ = sin δ sinϕ cosβ𝑝 − sinδ cosϕ sin β𝑝 cosA𝑝
+ cos δ cosϕ cos β𝑝 cosω + cos δ sin β𝑝 sinA𝑝 sinω
+ cos δ sinϕ sinβ𝑝 cosω cosA𝑝 
 
(7.21) 
Per calcolare A𝑠,bisogna conoscere in quale quadrante è il sole. Questo è determinato dalla 
relazione fra gli angoli orari ω e ω𝑒𝑤, quando il sole è a ovest o a est. Nell’Eq. 7.20 si può 
vedere una formulazione generica di A𝑠 dovuta a Braun e Mitchel (1983), che è data in 
funzione di A𝑠
′, uno pseudo angolo di azimut nel primo o quarto quadrante. Inoltre i termini 
che compongono l’espressione valgono -1 o 1 secondo le seguenti equazioni: 
𝐶1 = {
   1 𝑠𝑒 |ω| ≤ ω𝑒𝑤






   1 𝑠𝑒 (ϕ − δ) ≥ 0






   1 𝑠𝑒 ω ≥ ω𝑒𝑤

















Il sistema di equazioni (7.20) è risolvibile, in quanto formato da quattro equazioni in quattro 
incognite, ma il problema può essere semplificato in quanto l’angolo θ𝑧 non dipende 
dall’inclinazione del pannello e quindi può essere calcolato nel caso particolare di β𝑝 = 0, 
cioè nel caso in cui la superficie sia posta sul piano orizzontale. In questa situazione è 
possibile calcolare l’angolo di zenit dalla prima equazione del sistema (7.20) come: 
cos θ𝑧 = sin δ sinϕ + cos δ cosϕ cosω 
 
(7.26) 
Una volta calcolato θ𝑧 è possibile calcolare A𝑠
′ con la terza equazione del sistema e di 
conseguenza A𝑠. 
Una volta fatto questo, i termini nella seguente espressione sono tutti noti: 
cos θ = cos θ𝑧 cosβ𝑝 + sinθ𝑧 sin β𝑝 cos(A𝑠 − A𝑝) 
 
(7.27) 
E quindi, è possibile utilizzare l’Eq. 7.27 per verificare il valore dell’angolo di incidenza 
su un pannello posto in una posizione arbitraria nello spazio. 
Noti questi valori l’Eq. 7.27 diventa: 
𝐼0𝑛=𝐼𝑆𝐶 (1 + 0.033 cos
360
365
𝑛) (cosθ𝑧 cos β𝑝





7.2.4 Energia solare disponibile nell’atmosfera 
Quando il pannello è nell’atmosfera, altri parametri diventano importanti, per esempio la 
presenza delle nuvole, la concentrazione delle particelle e la quota. Durante il passaggio 
dei raggi nell’atmosfera, una parte della radiazione è riflessa verso lo spazio (circa il 3%), 
una parte è diffusa verso la Terra (circa il 7%), un’altra parte è assorbita dai gas 
nell’atmosfera (circa il 18%) ed il restante (70%) forma la radiazione diretta, come è 
possibile vedere dalla Figura 7.6. 





Figura 7.6: Energia nell’atmosfera terrestre [42] 
Per considerare questi effetti nelle espressioni del modello matematico, occorre definire 
due coefficienti di trasmissione, uno per la radiazione diretta τA e uno per la radiazione 
diffusa τd, che sono funzioni della quota. Quindi la potenza solare disponibile ad una data 
latitudine e nel giorno n-esimo è data dall’equazione seguente: 





Il termine 1/cosθ𝑧 è l’Air Mass che, come già detto, rappresenta il rapporto fra la lunghezza 
reale del percorso che i raggi solari devono compiere e la di distanza minima (Figura 7.7).  
 
Figura 7.7: Angolo di zenit [37] 




Sperimentalmente si osserva che alle basse quote il coefficiente di trasmissione diffusa è 
trascurabile rispetto a quello della radiazione diretta, il quale si divide in due contributi, 
uno dovuto allo scattering e l’altro dovuto all’assorbimento: 
τ𝐴 = τ𝑠𝑐𝑎𝑡𝑡(𝜆𝑤, ℎ, 𝐴𝑀, 𝑎𝑡𝑚_𝑐𝑜𝑛𝑑)τ𝑎𝑏𝑠(𝜆𝑤, ℎ, 𝑎𝑡𝑚_𝑐𝑜𝑛𝑑) 
 
(7.30) 
Il contributo relativo allo scattering è composto di tre termini: 
τ𝑠𝑐𝑎𝑡𝑡 = τ𝑎𝑖𝑟τ𝑑𝑢𝑠𝑡τ𝐻20 
 
(7.31) 
che, rispettivamente, sono i contributi dovuti alle molecole dell’aria, alle particelle in 
sospensione e al vapore acqueo.  
Per quanto riguarda lo scattering è possibile adottare due modelli, quello di Rayleigh e 
quello di Rayleigh Ângström.  
Il questo lavoro, lo scattering dell’aria è calcolato attraverso il modello di Rayleigh (Eq. 
7.32) mentre quello delle particelle e del vapore acqueo attraverso quello di Rayleigh 










dove 𝜆𝑤  è la lunghezza d’onda della radiazione, p è la pressione atmosferica alla quota 
considerata, e p0 è il suo valore valutato al livello del mare (111325 Pa); 






dove k1 è il coefficiente di Ângström di torbidità dell’atmosfera, che varia da 0 (atmosfera 
pulita) a 0.4 (atmosfera molto sporca); mentre k2 è posto pari a 1.3 dalla letteratura. Il 












Il contributo dovuto all’assorbimento nell’Eq. 7.30 è dovuto alla presenza di ozono e 
vapore acqueo, entrambi legati alla quota di volo. L’assorbimento dell’ozono è attivo nella 
lunghezza d’onda dell’ultravioletto 0.29< 𝜆𝑤 <0.35 𝜇m, e agisce tra la quota di 20 km e 
quella di 40 km. Il contributo dell’assorbimento del valore acqueo, invece, è attivo per 
lunghezze d’onda nell’infrarosso e solo alle base quote, comprese tra 0 e 3 km. Per 
altitudini comprese tra 3 e 20 km, il coefficiente di assorbimento è praticamente costante e 
dipende solo dal coefficiente di torbidità.  




In conclusione, il coefficiente di assorbimento diretto dipende dalla quota (h), dalla 
lunghezza d’onda (𝜆𝑤), e dalla torbidità dell’atmosfera. Il vapore acqueo è presente solo 
alle basse quote, per questo l’effetto della lunghezza d’onda è importante solo a tali 
altitudini, dove il velivolo vola per un piccolo periodo di tempo. Così è possibile 
approssimare τ𝐴, con il suo valor medio, come di seguito: 






L’andamento del coefficiente di assorbimento diretto è mostrato in Figura 7.8; si nota che 
per altitudine al di sopra dei 3 km, il coefficiente resta costante con l’altitudine mentre varia 
con il coefficiente di torbidità, da 0.97 (k1=0) a 0.6 (k1=0.4). Al di sotto dei 3 km questo 
coefficiente decresce da 0.66 (k1=0) a 0.42 (k1=0.4). 
 
Figura 7.8: Coefficiente assorbimento diretto [37] 
Dalla Eq. 7.29 è dunque possibile calcolare la potenza solare per unità di area, nel giorno 
n, che incide su un pannello all’interno dell’atmosfera terrestre. 
Il modello utilizzato per calcolare l’energia fornita dai pannelli solari tiene conto delle 
seguenti assunzioni: 
 le celle solari per una superficie disposta orizzontalmente sono posizionate solo 
sulla superficie superiore; (si veda Figura 7.9 a titolo d’esempio)  





Figura 7.9: Possibile integrazione celle solari sulla superficie superiore dell’ala 
 Le celle solari per una superficie disposta verticalmente sono posizionate su 
entrambe le facce. 
 L’angolo di salita contribuisce all’elevazione del pannello (β𝑝). 
 In ogni istante in cui la missione è discretizzata, l’orientazione del velivolo è 
calcolata in modo da trovare l’angolo di azimut dei pannelli (A𝑝).  
 Si manovra durante la crociera su di un circuito, in modo da avere un’orientazione 
ottimale delle celle solari verso il sole. La traiettoria che massimizza l’energia 
immagazzinata è quella con asse maggiore dell’ellisse parallelo all’asse E-W, cioè 
un circuito percorso in senso antiorario. 
 Viene definita una posizione inziale sul circuito attraverso il parametro A𝑝0, cioè 
l’angolo di azimuth nella posizione iniziale. 
Per un dato tempo (t), la potenza solare totale che incide sui pannelli del velivolo risulta 
essere la seguente: 
𝑃𝑠𝑐(𝑡) =∑[𝐼0𝑛𝑖(𝑡) ∙ 𝑆𝑖]
𝑖













7.3 POTENZA NECESSARIA 
7.3.1 Introduzione 
La Figura 7.10 mostra la sezione trasversale di un’ala dotata di una velocità costante V, in 
un flusso laminare. La differente distribuzione di pressione che si crea tra il ventre ed il 
dorso del profilo genera la formazione di una forza aerodinamica la cui componente 
parallela al flusso asintotico, la resistenza (Dw), e quella ad essa perpendicolare, la portanza 
(Lw), possono essere correlate tra loro attraverso la polare del velivolo. 
 
Figura 7.10: Sezione trasversale ala 
Portanza e resistenza possono essere descritte tramite i loro coefficienti adimensionali 𝐶𝐿𝑤 













dove  𝜌 è la densità dell’aria, S la superficie dell’ala e V la velocità rispetto all’aria. I 
coefficienti CLw e il CDw possono essere ricavati teoricamente oppure sperimentalmente 
attraverso prove in galleria aerodinamica sul modello di ala considerata e sono funzioni 
















dove con 𝜇 si indica la viscosità dinamica che, dividendola per la densità, fornisce la 
viscosità cinematica 𝜈; mentre c rappresenta la corda medie aerodinamica, qui adottata 
come lunghezza di riferimento per definire il Reynolds.  




In condizioni di volo a bassi valori di M si può considerare l’aria come fluido 
incompressibile e, di conseguenza, trascurare la dipendenza delle forze aerodinamiche da 
M stesso, ponendo: 
𝐶𝐿𝑤 = 𝑓(𝛼, 𝑅𝑒)   𝐶𝐷𝑤 = 𝑓(𝛼, 𝑅𝑒)    
 
(7.41) 
La dipendenza dall’angolo d’incidenza per Re=cost, ha il tipico andamento indicato in 
Figura 7.11. 
 
Figura 7.11: Da sinistra a destra: polare ala, curva CL- 𝛼, separazione del flusso 
La curva del CLw, fino a valori prossimi a CL MAX presenta un andamento generalmente 
lineare ed è poco influenzata dal Re. Incrementando ancora l’angolo d’incidenza si aumenta 
il CL ma progressivamente il flusso inizia a separarsi dal profilo, partendo dal bordo 
d’uscita e man mano aumentando la zona di distacco; la formazione di questa zone 
turbolenta fa aumentare il CD. Al punto di stallo, la portanza assume il valore massimo ma 
la resistenza assume lo stesso un valore molto alto. Dopo questo punto il comportamento è 
molto difficile da prevedere o simulare, ma fondamentalmente la resistenza aumenta in 
modo significativo con una diminuzione della portanza. Di conseguenza le zone in cui gli 
aeroplani sono interessati a volare coincidono con quella precedente al punto di stallo, in 
particolare vicino a quel punto in cui il rapporto tra il CL e il CD è massimo. 
Il coefficiente di resistenza di un’ala di apertura finita CDw, può essere scritto nella forma:  
𝐶𝐷𝑤 = 𝐶𝐷0𝑤 + 𝐾1𝐶𝐿𝑤
2 + 𝐶𝐷𝑖𝑛𝑑 
 
(7.42) 
dove CD0w indica il coefficiente di resistenza a portanza nulla, originata dalle azioni viscose 
che si esplicano all’interno dello strato limite (resistenza di attrito dipendente dalla 




superficie bagnata del corpo) e dalle differenze di pressione tra bordo di attacco e bordo di 
uscita (resistenza di pressione dipendente dalla forma del corpo). 
Il termine 𝐾1𝐶𝐿𝑤
2 tiene conto del fatto che lo spessore dello strato limite è funzione anche 
dell’incidenza alla quale opera l’ala quindi alla produzione di portanza, mentre il termine 
𝐶𝐷𝑖𝑛𝑑, è il coefficiente di resistenza indotta che tiene conto degli effetti legati alla 
distribuzione di portanza lungo l’apertura alare e più in particolare al campo di moyo 
indotto dai sistemi di vortici presenti all’estremità dell’ala. In corrispondenza di ciascuna 
sezione alare, infatti, tali vortici inducono delle componenti di velocità verticale 
(downwash) di intensità decrescente dall’estremità alare alla radice, che, componendosi 
con la velocità asintotica V, determinano una riduzione dell’incidenza locale (∆𝛼). Di 
conseguenza la portanza nella generica sezione, dovendo essere ortogonale alla velocità 
locale, risulterà ruotata di ∆𝛼, dando luogo ad una componente di forza in direzione opposta 
al moto e dipendente dall’intensità del fenomeno di downwash (resistenza indotta). In 
accordo con la teoria di Prandtl, per un’ala di apertura finita ed a distribuzione di portanza 















in cui b indica l’aperura alare del velivolo ed S la superficie portante. 
Per un’ala caratterizza da una distribuzione di portanza di tipo generico si può introdurre 












In cui sostituendo il valore del ∆𝛼 si ottiene: 











Il coefficiente di resistenza per un’ala finita, tenendo conto del valore della resistenza 
indotta prima calcolato, diventa: 
















Ponendo poi:  






si avrà dunque in forma generale  




definita come polare dell’ala. 
Si può introdurre il fattore di Oswald e (o “fattore di efficienza”), definito pari a 1 per il 







da cui si ha: 







Normalmente le fusoliere convenzionali danno un contributo trascurabile ai valori di 
portanza totale del velivolo e, di conseguenza, non determinano sensibili variazioni di 
resistenza indotta del velivolo, ma causano solo variazioni di resistenza di attrito e di 
pressione determinati sia dalla presenza della fusoliera stessa, sia dagli effetti di 
interferenza aerodinamica con l’ala. La polare dalla combinazione ala fusoliera avrà quindi 
andamento simile alla polare dell’ala isolata, ma sarà traslata verso zone a maggiore 
resistenza. 
Per l’impennaggio verticale, nell’ipotesi di volo simmetrico, vale quanto detto per la 
fusoliera. La sua presenza comporta quindi uno spostamento della polare del sistema verso 




valori più alti del CD. L’impennaggio orizzontale, invece, dovendo assicurare il volo 
equilibrato ad ogni valore dell’angolo di incidenza α, è generalmente soggetto a forze 
portanti o deportanti e quindi è in grado di determinare variazioni di resistenza indotta. In 
prima approssimazione si può ammettere che per gli assetti di volo di crociera la sua 
resistenza indotta sia trascurabile rispetto a quella dell’ala e, quindi, per i corrispondenti 
valori di CL, la polare del velivolo abbia ancora un andamento simile a quello della 
combinazione ala-corpo, ma spostata verso valori più elevati di resistenza. Occorre a questo 
punto che in un velivolo completo, quando si parla genericamente di portanza, si consideri 
la portanza totale L e cioè la somma della portanza della combinazione ala-corpo Lwb con 
quella della coda Lt. 
La polare del velivolo completo non differisce, a parte una traslazione verso zone a CD più 
elevate, per cui la sua equazione sarà: 




In cui il 𝐶𝐷0 è dato dalla somma dei contributi dell’ala, della fusoliera e della coda: 
𝐶𝐷0 = 𝐶𝐷0𝑤 + 𝐶𝐷0𝑏 + 𝐶𝐷0𝑡 
 
(7.55) 
L’efficienza aerodinamica di un velivolo in assegnate condizioni di volo, è definita come 















Dalla precedente espressione, annullando la derivata dE/dCL, si può valutare il valore di CL 
per cui si ha efficienza massima EMAX. Calcolando la derivata si ottiene: 

















7.3.2 Volo livellato 
Nel caso di velivoli propulsi a elica l’equilibrio durante il volo livellato è descritto dal 







La prima equazione del sistema (7.60) indica che durante il volo livellato è necessario che 
la portanza sia tale da equilibrare il peso del velivolo, cioè si ha il trim verticale. 
Riscrivendo per esteso questa equazione si ottiene: 
1
2
𝜌𝑆𝑉2𝐶𝐿 = 𝑊 
 
(7.61) 








Indicando con W/S il valore del carico alare e con 𝜌 il valore della densità alla quota 
operativa scelta. Naturalmente, essendo un velivolo solare e quindi non avendo consumo 
di combustibile, il peso del velivolo resterà costante durante tutta la durata della missione. 
La seconda equazione del sistema (7.60) indica che la potenza necessaria (𝑃𝑓) al volo deve 
essere uguale alla potenza disponibile (𝑃𝑑) del velivolo. Si ricorda che la descrizione nel 
dettaglio della potenza disponibile, cioè quella fornita dai pannelli solari, è stata effettuata 
nel paragrafo precedente.  
La potenza necessaria durante la fase di crociera risulta essere: 
𝑃𝑓 = 𝐷 ∙  𝑉 
 
(7.63) 







La scelta della velocità di crociera ha un’influenza significativa, essendo elevata al cubo, 
per quanto riguarda la potenza necessaria al volo. Si impone pertanto che la velocità di 
crociera sia la velocità di potenza minima, cioè quella velocità che ci permette di volare al 
minimo della potenza necessaria. Questa velocità si ottiene volando con un coefficiente di 
portanza pari a:  



















Come si vede dalla precedente Eq. 7.65, il coefficiente di portanza ottimo dipende dal 
valore del 𝐶𝐷0 e del K (quindi dall’allungamento alare e dal fattore di Oswald). La relazione 
mostra chiaramente che a parità di 𝐶𝐷0 si ha una forte riduzione della potenza richiesta 
all’aumentare dell’allungamento alare. Tuttavia aumentare l’allungamento alare per una 
data superficie comporta una maggiore apertura alare e, di conseguenza, un maggior 
momento sulle ali.  
 
7.3.3 Salita 
Durante una traiettoria di salita, il sistema di equazione che descrive l’equilibrio risulta 















Dove con 𝛾 si indica l’angolo di salita e con 𝑉𝑧 la velocità ascensionale del velivolo. 
Anche durante la salita, in modo da minimizzare la 𝑃𝑓, la velocità più idonea sarebbe quella 
di potenza minima: 
𝑉𝑃𝑚𝑖𝑛 = 0,76 ∙ 𝑉𝐸 𝑀𝐴𝑋 
 
(7.68) 
Poiché il valore di tale velocità dipende dal tipo di configurazione analizzata, si sceglie di 
effettuare la salita ad una velocità costante, di poco superiore alla velocità di potenza 
minima (identificata nel Capitolo 9), in modo da poter confrontare le possibili architetture 
di un velivolo solare. 




Per cui ipotizzando di compiere una salita a velocità costante e 𝛾 fissato, con l’aumentare 
della quota si ha una diminuzione della densità, pertanto la potenza necessaria risulta essere 
funzione del tempo: 
𝑃𝑓(𝑡) = 𝐷(𝑡) ∙  𝑉 + 𝑉 ∙ 𝑚 ∙ 𝑔 ∙ sin 𝛾 
 
(7.69) 
Questa diminuzione di densità durante la salita, tenendo costanti gli altri parametri, fa si 
che la potenza necessaria abbia un andamento decrescente assumendo il valore massimo 
proprio al decollo, cioè dove la densità risulta essere massima. 







Integrando opportunamente l’equazione precedente, si può calcolare il tempo necessario 







Infine la componente orizzontale di velocità è definita come segue: 






che attraverso un’integrazione ci permette di calcolare lo spazio orizzontale percorso: 




Tutte le equazioni della salita dipendono dal 𝛾 scelto, le strategie effettuate per compiere 




8. SCELTA COMPONENTI 
8.1 CELLE SOLARI 
Una cella solare è un dispositivo che converte l’energia solare in energia elettrica grazie 
all’effetto fotovoltaico. Queste celle sono largamente utilizzate nelle applicazioni spaziali, 
perché permettono di avere energia disponibile per tempi molto lunghi. Sono composte da 
vari materiali semiconduttori, costituenti uno o più strati. 
Esistono varie categorie di celle solari, che si distinguono in funzione del tipo di materiale 
utilizzato, del processo di fabbricazione, del substrato, etc. Come materiale, il silicio è 
molto spesso utilizzato a causa della facile reperibilità e del basso costo. In passato diverse 
tipologie di celle solari di silicio sono state impiegate su velivoli solari, distinte tra loro a 
seconda della varietà del cristallo impiegato, Figura 8.1: 
 Monocristalline: le celle con il livello di efficienza più alto e con una durata di 
almeno 30 anni. Come indica il nome, queste consistono in un singolo cristallo e 
pertanto sono le più rigide e fragili. La loro elevata efficienza deriva dall’esatto 
allineamento ad una direzione della struttura del cristallo. Tuttavia, ciò comporta 
un processo produttivo più complesso e quindi più costoso; 
 Policristalline: sono caratterizzate da un processo di produzione a basso costo. Il 
silicio, libero da semiconduttori, viene sciolto in una pressione atmosferica ridotta 
e viene fatto riposare. I blocchi vengono poi divisi in colonne a base quadrata e 
vengono separate in fette di silicio di spessore pari a 0.45mm prima di venire 
finalmente pulite; questo prodotto intermedio è chiamato “wafer”. Sono meno 
rigide e fragili delle monocristalline, ma la loro efficienza è marginalmente più 
bassa rispetto a quest’ultime. 
 Amorfe: una cella fotovoltaica amorfa può essere prodotta con meno energia e 
minor materiale, è più ecocompatibile e meno costosa. Inoltre è meno sensibile 
alle temperature. Sebbene abbiano efficienze minori rispetto alle policristalline le 
celle amorfe sono molto più flessibili e in grado di fornire energia anche quando 
la luce è debole o diffusa.  





Figura 8.1: Celle solari Silicio (da sinistra a destra: monocristalline, policristalline, 
amorfe) 
Possibili alternative alle celle di silicio sono le celle a film sottile (tecnologia costantemente 
in fase di sviluppo), dove uno strato di materiale, spesso meno di 1 𝜇𝑚, è posto su di un 
vetro o un altro materiale di substrato, spesso flessibile, rendendo così i costi di produzione 
molto bassi ma ottenendo efficienze relativamente basse. 
Infine esistono le celle multi-giunzione che hanno i più alti valori di efficienza; questo tipo 
di celle viene utilizzato, per esempio, nei pannelli di impiego spaziali. In Figura 8.2 si 
evidenzia un confronto tra l’efficienza delle varie tecnologie. 
 
 
Figura 8.2: Efficienza celle solari 
 




Per realizzare un pannello solare, diverse celle solari sono combinate tra loro, per cui le 
prestazioni dell’impianto fotovoltaico dipendono sì dalle caratteristiche della cella, ma 
anche dal modo di connessione. Un esempio di possibili disposizioni delle celle su dei 
velivoli è mostrato in Figura 8.3. 
 
Figura 8.3: Possibile distribuzione celle solari [44] 
Per effettuare la nostra scelta nel modo più adeguato possibile, si poserà la nostra attenzione 
oltre che sull’efficienza e sulla densità della cella anche sui seguenti aspetti: 
 Fill Factor (FF), cioè la percentuale di ricoprimento della superficie; sia per celle a 
film sottile che per quelle multi-giunzione FF assume un valore intorno all’81%; 
 basso peso dell’impianto, che comprende anche le connessioni tra le celle e i 
contatti elettrici; 
 possibilità di usare celle bifacciali; 
 facilità di integrazione, spessore, flessibilità, facilità di modellazione durante il 
processo produttivo, in modo da non alterare il profilo aerodinamico dell’ala e 
poter utilizzare le celle anche in zone che presentano delle curvature significative; 
 durata e affidabilità. 
Le celle bifacciali possono immagazzinare la radiazione luminosa diffusa, riflessa sulla 
terra e usata come ulteriore fonte di energia; per questa ragione è necessario utilizzare una 
pellicola trasparente per la parte inferiore dell’ala. La Figura 8.4 mostra l’Albedo, definito 
come il rapporto tra la radiazione luminosa riflessa e la radiazione incidente, per le 
differenti condizioni della superficie terrestre. 





Figura 8.4: Valori Albedo per differenti condizioni superficie terrestre 
Quando il valore del FF e dell’Albedo sono assegnati, l’efficienza finale dei pannelli solari 
è data dalla seguente equazione: 
𝜂𝑠𝑎 = 𝐹𝐹 ∙ (𝜂𝑠𝑐




I velivoli HALE solitamente volano sopra le nuvole, dove il valore dell’albedo è compreso 
tra 35% e il 75%, per cui risulta avere un effetto significativo ai fini dell’efficienza totale. 
Differenti tipologie di celle sono state confrontate tra loro sulla base della loro efficienza, 
densità superficiale e il rapporto tra queste due (definita come “densità di efficienza”) il 
quale è stato introdotto per sottolineare l’importanza del peso nel progetto.  
Le tipologie di celle sono: 
 celle a singola e doppia giunzione in arseniuro di gallio (AsGa), con la massima 
efficienza ma anche pesi e costi molto elevati; 
 celle monocristalline di Silicio, con alta efficienza; 




 celle policristalline di Silicio, con minor efficienza, ma anche meno costose, 
leggere e più flessibili di quelle monocristalline; 
 celle amorfe di Silicio, che sono leggere, flessibili ed economiche, ma con minor 
efficienza che tende a diminuire sotto il 20% dopo 3-4 mesi di utilizzo. 
Le caratteristiche appena descritte sono mostrate nella Tabella 8.1 
Tipi celle solari 𝜂𝑠𝑐 𝜌𝑠𝑐 [kg/m
2] 𝜂𝑠𝑐/𝜌𝑠𝑐 [m
2/kg] 
Doppia giunzione AsGa 0.31 0.7 0.443 
Singola giunzione AsGa 0.28 0.5 0.56 
Si Monocristallino 0.19 0.32 0.594 
Si Amorfo  0.10 0.3 0.333 
Si Policristallino  0.17 0.32 0.531 
Tabella 8.1: Confronto tipologie celle solari 
 
 
Figura 8.5: Efficienza e densità di efficienza delle celle solari 
Come mostrato dal grafico di Figura 8.5, le celle multi giunzione hanno la maggiore 
efficienza (circa il 50% in più di quelle monocristalline Si), ma hanno anche grande densità 
(200% in più di quelle monocristalline Si). Le celle amorfe e policristalline presentano 
un’efficienza molto bassa. Saranno scartete invece le celle monocristalline di Silicio per la 
loro mancanza di flessibilità, aspetto molto importante in campo aeronautico, in cui la 
fragilità del materiale impedisce la perfetta integrazione della cella nel profilo alare, 
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Lo sviluppo tecnologico ha portato le celle multi giunzione ad avere un notevole 
miglioramento delle prestazioni con il passare del tempo. Un ulteriore confronto tra le varie 
tecnologie può essere svolto sui seguenti parametri: 
 rapporto potenza/peso, Pm ; 
 rapporto potenza/area, PA ; 
Il progetto di un UAV è quello di ospitare un payload, per questo ogni eccesso di peso 
diminuisce questa capacità; integrando dei pannelli solari all’interno del profilo alare, si 
avrà un incremento del peso del velivolo, per questo motivo avere pannelli con un valore 
elevato del rapporto potenza/peso risulta essere molto vantaggioso. Ma questo non basta, 
dato che la superficie alare disponibile è abbastanza limitata; avere comunque un elevato 
rapporto potenza/area, migliorerebbe notevolmente le prestazioni del velivolo, perché alle 
volte aumentare solamente l’area pannellabile, con conseguente aumento del peso e della 
resistenza, non è sufficiente.  
In Figura 8.6 si riportano i grafici che mostrano il confronto tra varie tipologie di celle 
solari, in funzione dei parametri che sono stati introdotti adesso. 
 
Figura 8.6: Rapporto potenza/peso e potenza/area [44] 
Le celle solari a singola giunzione mostrano valori di Pm prossimi ad 1 KW/kg e di PA pari 
a 250 W/m2. 
I dati mostrati in Figura 8.6 fanno riferimento a celle solari a doppia giunzione AsGa con 
𝜂𝑠𝑐 =31.8%, prodotte dalla AltaDevices (Figura 8.7), che nel 2016 sono state impiegate su 
un UAV ad energia solare [], stabilendo il nuovo record del mondo per quanto riguarda le 
celle solari più efficienti mai utilizzate su di un velivolo solare. 





Figura 8.7: Cella solare AltaDevices [44] 
Tali celle hanno il vantaggio di essere leggere, sottili, flessibili, avere un elevato fill factor, 
bassa influenza delle temperature sulle prestazioni e facilità di integrazione nel profilo 
alare, e pertanto i dati ad esse relativi sono stati presi a riferimento nel presente lavoro 
(Tabella 8.2 [44]). 









SJ AsGa 0.288 0.5 110 0.843 2 260 
Tabella 8.2: Dati delle celle solari AltaDevices 
Le dimensioni della singola cella risultano essere di 5cm x 2cm (Figura 8.8), per cui sono 
capaci di ricoprire qualsiasi forma e soprattutto superfici curve. 





Figura 8.8: Dimensioni cella AltaDevices [44] 
 
8.2  ACCUMULATORI DI ENERGIA 
Quando la produzione di energia non è costante e continua, un buon metodo di 
immagazzinamento è necessario. Esistono differenti tecnologie che permettono di 
immagazzinare energia, ognuna più adatta per una specifica applicazione. 
Per quanto riguarda i velivoli solari, due sistemi di accumulo dell’energia risultano 
particolarmente interessanti: 
 le batterie elettro-chimiche; 
 le celle a combustibile. 
Le batterie elettro chimiche sono dispositivi di immagazzinamento dell’energia, i quali 
sono capaci di convertire l’energia chimica immagazzinata in energia elettrica durante la 
scarica. Sono composte da un catodo e un anodo, fatti di due metalli differenti, che sono in 
contatto con un elettrolita. Quando tutti gli elementi sono a contatto insieme, un flusso di 
elettroni viene prodotto. Se il processo è reversibile, queste batterie risultano essere anche 
ricaricabili. 
Le celle a combustibile sono degli accumulatori elettrochimici in cui l’energia elettrica 
viene immagazzinata sotto forma di energia chimica, senza che avvenga alcun processo di 
combustione termica, mediante l’utilizzo di certe sostanze (tipicamente idrogeno e 
ossigeno, ma non solo, infatti alcune sfruttano il metano o l’ammoniaca). 




 Poiché gli accumulatori costituiscono la parte preponderante del peso di un velivolo solare 
concepito per volare anche di notte, determinando anche la posizione del baricentro, una 
scelta accurata risulta essere fondamentale. 
I criteri di scelta sui quali si basa la nostra selezione sono i seguenti: 
 ricaricabilità e capacità di tenere lo stesso livello di prestazioni per almeno 1000 
cicli di carico/scarico, i quali corrispondono ad una missione di circa 3 anni; 
 alta densità di energia (𝜀𝑔), definita come l’energia immagazzinata per unità di 
massa del sistema di accumulo (il quale include componenti secondari e accessori); 
 affidabilità e alta efficienza di carica/scarica; 
 buone prestazioni a basse temperature (intorno ai -50° C); 
 facilità di installazione, sostituzione e manutenzione. 
Il parametro fondamentale da tenere in considerazione, proprio per l’importanza che 
assumono questi sistemi nel peso totale del velivolo, è la densità di energia 𝜀𝑔, che deve 
essere dunque la massima possibile. La Figura 8.9 mostra il motivo della nostra restrizione 
a sole due possibilità per quanto riguarda il sistema di accumulo dell’energia; infatti le 
batterie elettro-chimiche e le celle di combustibile sono le uniche che hanno una sufficiente 
densità di energia. 
 
Figura 8.9: Densità energia accumulatori 
 
Tra le batterie elettro-chimiche si selezionano quelle ricaricabili al Litio, ampiamente 
utilizzate in altri velivoli solari. Mentre queste hanno avuto dei grandi risultati e successi 




nella storia dei velivoli solari, le celle a combustibile sono state testate solamente sul 
prototipo dell’Helios, ma a causa dell’incidente accaduto su quest’ultimo, pochi dati sono 
disponibili per validarne l’affidabilità. In aggiunta, bisogna dire che alle alte quote la 
concentrazione di ossigeno nell’atmosfera è molto bassa, per questo serbatoi addizionali di 
O2 sono richiesti, andando incontro ad una soluzione più complessa da realizzare. Per tutti 
questi motivi, in questo lavoro l’attenzione è focalizzata sulle batterie ricaricabili Li. 
Saranno analizzate 3 tipi di batterie al Litio, le cui caratteristiche sono mostrate in Tabella 
8.3: 
 Ioni di Litio (Li-Ion) 
 Litio-ione-Polimero (Li-Po) 
 Litio-Zolfo (Li-S) 
 




Cicli di vita 
Li-Ion 160 0.999 1200 
Li-Po 200 0.998 1000 
Li-S 350 0.997 400 
Tabella 8.3: Caratteristiche batterie al Litio 
Li-Ion. In queste, gli ioni di litio si muovono dall’elettrodo negativo a quello positivo 
durante la scarica e viceversa durante la carica. Hanno una densità di energia abbastanza 
alta (Figura 8.10), buona efficienza di carica/scarica e sono ampiamente utilizzate in 
applicazioni spaziali.   
Li-Po. Questo tipo è un’evoluzione delle batterie Li-Ion nelle quali il sale di litio non si 
trova in un solvente organico ma in un composito di polimeri solidi. Batterie Li-Po hanno 
𝜀𝑔 più grande delle batterie Li-ion (da 130 a 200 Wh/kg) e prestazioni simili per quanto 
riguarda efficienza e durata. 
Li-S. Queste sono celle galvaniche ricaricabili con un 𝜀𝑔 molto alto, e questo è anche 
dovuto alla leggerezza dello zolfo. Come mostrato in Tabella 8.3 il 𝜀𝑔 è molto alto (350 
Wh/kg) ed è potenzialmente raggiungibile un valore di 500-600 Wh/kg (Figura 8.10). Sono 
utilizzate sullo Zephyr e ciò le rende molto appetibili nell’utilizzo in questo tipo di 
applicazioni. Per quanto riguarda i cicli di vita questa tecnologia è ancora in via di sviluppo; 




attualmente si raggiungo circa i 400 cicli di vita, che significano una durata della missione 
di un anno. 
 
Figura 8.10: Prestazioni batterie al Litio 
Come conclusione, le batterie Li-S, hanno le migliori prestazioni, risultano disponibili e 
utilizzabili per applicazioni HALE; le loro prestazioni stanno migliorando con lo sviluppo 
tecnologico e i loro cicli di vita sono arrivati a 400 rispetto ai 100 di qualche anno fa. Per 
queste ragioni sono state scelti come accumulatori di energia le batterie Li-S.  
 
8.3 MOTORI ELETTRICI 
Un motore elettrico usa l’energia elettrica per produrre energia meccanica. Questa 
definizione è molto generale, infatti esiste una grande varietà di motori elettrici in 
commercio, ognuno dei quali differisce dall’altro in base alle applicazioni in cui dovranno 
operare, dovendo soddisfare richieste variabili in termini di dimensioni, momento torcente, 
velocità. Nel caso di un velivolo solare, l’energia elettrica è quella fornita dalle celle solari 
durante il giorno e dalle batterie la notte. Lo stato dell’arte per quanto riguarda il sistema 
propulsivo di un velivolo solare è rappresentato da motori elettrici brushless a corrente 
diretta (BLDC), che si sono dimostrati i migliori per questo tipo di applicazioni. I vantaggi 
principali sono lunga vita, elevato momento torcente trasmissibile, alta efficienza, buona 




dissipazione di calore. In aggiunta, questi tipi di motore sono stati utilizzati su velivoli 
solari di successo come l’Helios (Figura 8.11) e lo Zephyr. 
 
Figura 8.11: Motori elettrici sul prototipo Helios [37] 
Grazie dunque alla loro affidabilità e alla loro alta efficienza (sopra il 95%), questo sistema 
di propulsione è stato scelto per il nostro lavoro, usando come valore dell’efficienza dei 
motori 𝜂𝑚 = 0.95. 
 
8.4  ELICA 
Un'elica è un dispositivo costituito da uno o più superfici aerodinamiche 
rotanti, chiamate pale, che impongono una variazione di quantità di moto dell’aria nella 
direzione della velocità di avanzamento, allo scopo di generare una propulsione (spinta) 
secondo il principio di azione e reazione. Le pale sono calettate su un mozzo, collegato 
all'albero rotante. 
Le eliche utilizzate dall’Helios erano fatte in fibra di carbonio ed ottimizzate per operare 
alle alte quote, in regime di flusso laminare, e la stessa tecnologia è stata utilizzata per lo 
Zephyr (Figura 8.12).  





Figura 8.12: Elica Zephyr [37] 
Per questo motivo si decide di assumere questo tipo di eliche dalla letteratura, utilizzando 
i seguenti dati: 
 Numero di pale: 2; 
 Efficienza elica in condizioni crociera: 𝜂𝑝 = 0.8. 
 
  







9. ANALISI PARAMETRICA DELLA 
CONFIGURAZIONE 
Lo scopo di questa tesi è quello di effettuare un’analisi di carattere generale, che sia valida 
per qualsiasi tipo di architettura di UAV solare, per cui non si sceglie di analizzare una 
configurazione prestabilita, ma di definirla attraverso la variazione di ben precisi parametri, 
in modo da ottenere, in linea di principio, qualsiasi possibile architettura. 
L’analisi mira a valutare gli effetti della variazione dei parametri, che definiscono una 
configurazione, sul bilancio energetico durante la fase di crociera. Questa analisi è stata 
effettuata per mezzo di alcune routine Matlab, le quali implementano i modelli teorici 
illustrati nel Capitolo 7. Attraverso queste routine, è possibile valutare quali configurazioni 
sono in grado di portare a termine la missione di “volo infinito” nelle condizioni definite 
nel Capitolo 6, cioè quelle configurazioni per cui il bilancio energetico giornaliero può 
essere soddisfatto.  
Dopo aver valutato gli effetti della variazione dei parametri sul bilancio energetico in volo 
livellato, queste variazioni saranno analizzate durante la manovra di salita.  
I parametri scelti per la definizione di una generica configurazione sono i seguenti: 
 superficie bagnata (Sw) 
 distribuzione superficie bagnata tra le varie parti che compongono l’UAV: 
- superficie alare orizzontale 
- superficie alare verticale 
- superficie non portante (fusoliera) 
 allungamento alare AR della superficie alare orizzontale 
 carico alare (W/S), riferito alla superficie alare orizzontale 
 fattore di Oswald (e) delle superfici alari  
I valori caratteristici dei precedenti parametri, sono stati scelti prendendo come riferimento 
quelli dei velivoli solari già esistenti.  
In Appendice C [45] è riportato un elenco delle caratteristiche principali dei velivoli solari 
adottati come riferimento nella presente analisi. I valori di tipici sono i seguenti: 
 AR varia da un minimo di 10 fino a raggiugere il valore massimo di 30 nell’Helios, 
si considera come valore di riferimento quello dello Zephyr cioè un AR=12; 




 M/S, i velivoli solari hanno tutti un piccolo carico alare che varia da un minimo di 
1 kg/m2 fino a raggiungere un massimo di 7 kg/m2 nei casi più spinti, si assume 
come valore di riferimento quello dello Zephyr che presenta un M/S=2 kg/m2; 
 e, il fattore di Oswald per la quasi totalità dei velivoli solari, aventi configurazione 
ala-coda, è pari a 0.9. 
 
9.1 DESCRIZIONE PARAMETRI SIGNIFICATIVI 
9.1.1 Superficie bagnata 
Con il termine “superficie bagnata” (Sw) si identifica l’insieme di tutte le superfici del 
velivolo a contatto con l’aria, cioè quelle superfici che essendo soggette alle azioni viscose 
del fluido contribuiscono alla resistenza di attrito, la quale costituisce il contributo 
principale al termine 𝐶𝐷0 dell’Eq. 7.53.  
Il 𝐶𝐷0, detto coefficiente di resistenza parassita o anche coefficiente di resistenza a portanza 
totale nulla, viene dunque definito in questa analisi attraverso l’analogia della lastra piana, 
per mezzo della seguente equazione: 






Dove 𝑆𝑎𝑜 è la superficie alare orizzontale, e 𝐶𝑓 è il coefficiente di attrito equivalente della 
lastra piana, assunto pari a: 
𝐶𝑓 = 0.0065 
 
(9.2) 
9.1.2 Distribuzione superfici 
Per essere in grado di descrivere qualsiasi tipologia di configurazione si sceglie di 
distribuire la superficie bagnata tra ali orizzontali, fusoliera e ali verticali. Ognuna di queste 
sarà una percentuale della superficie bagnata del velivolo, per cui utilizzando i coefficienti 
G1, G2 e G3 (la cui somma sarà 1), si ottiene: 
 Superficie ala orizzontale 𝑆𝑎𝑜 = 𝐺1 ∙ 𝑆𝑤                                                        (9.3) 
 Superficie fusoliera 𝑆𝑓 = 𝐺2 ∙ 𝑆𝑤                                                                   (9.4)  
 Superficie ala verticale 𝑆𝑎𝑣 = (1 − 𝐺1 − 𝐺2) ∙ 𝑆𝑤                                       (9.5) 
Al fine di ottimizzare le prestazioni in tutti i periodi dell’anno, si considera la possibilità di 
disporre pannelli solari, dove possibile, sia orizzontalmente che verticalmente.  




Come già detto nel Capitolo 8, la percentuale di superficie bagnata di ciascuna delle 
precedenti tre parti, disponibile per essere pannellata con celle solari, è funzione della 
tecnologia scelta attraverso il Fill Factor (FF). Poiché viene utilizzato lo stesso tipo di 
pannello per ognuna delle superfici, si ottiene:  
 Superficie pannellata ala orizzontale 𝑆𝑎𝑜𝑝 = 𝐹𝐹 ∙ 𝑆𝑎𝑜                              (9.6) 
 Superficie pannellata fusoliera 𝑆𝑓𝑝 = 𝐹𝐹 ∙ 𝑆𝑓                                           (9.7) 
 Superficie pannellata ala verticale 𝑆𝑎𝑣𝑝 = 𝐹𝐹 ∙ 𝑆𝑎𝑣                                  (9.8) 
Si assume che i pannelli sulla fusoliera siano equamente distribuiti tra orizzontali e verticali 
(50% - 50%), ottenendo così una superficie pannellata equivalente, orizzontale e verticale, 
grazie alle seguenti relazioni:  




𝑆𝑣𝑝 = 𝑆𝑣𝑜𝑝 + 0.5 ∙ 𝑆𝑓𝑝 
 
(9.10) 
9.1.3 Allungamento Alare 
L’allungamento alare (AR) è una delle caratteristiche geometriche che definiscono un’ala; 
viene definito come il rapporto tra l’apertura alare (b) e la corda alare media o tra il quadrato 







AR è numero adimensionale che fornisce una misura di quanto l’ala è allungata; infatti 
assegnando AR e 𝑆𝑎𝑜 è possibile ricavare l’apertura alare del velivolo, misura della 
lunghezza da un’estremità all’altra dell’ala: 
𝑏 = √𝐴𝑅 ∙ 𝑆𝑎𝑜 
 
(9.12) 
In accordo con l’Eq. 7.47, un aumento di AR comporta una riduzione della resistenza 
indotta, tuttavia l’allungamento alare non può crescere arbitrariamente per ragioni di 
carattere strutturale: infatti ad elevati AR, l’aumento del peso della struttura necessario per 
garantire le volute caratteristiche di rigidezza flessionale e torsionale dell’ala può annullare 
i vantaggi dovuti al maggiore Emax.  




Dall’Eq. 7.66 si può inoltre osservare come il valore di 𝑉𝑃 𝑚𝑖𝑛 dipenda dall’allungamento 
alare. In particolare, un aumento di AR comporta una riduzione di K, da cui, a parità di tutti 
gli altri parametri, una riduzione della 𝑉𝑃 𝑚𝑖𝑛. 
 
9.1.4 Carico Alare 
Il carico alare (M/𝑆𝑎𝑜) è definito come il rapporto tra la massa del velivolo e la sua 
superficie alare portante. 
In questa analisi preliminare la massa totale del velivolo viene stimata assegnando dei 







Un aumento della massa del velivolo, dunque, può essere dato sia da un amento del carico 
alare a parità di superficie alare, sia da un aumento di superfice alare a parità di carico alare. 
È bene osservare che essendo i velivoli qui analizzati alimentati ad energia solare, la loro 
massa non subisce variazioni durante l’intera missione. 
Per ottenere il peso del velivolo basta moltiplicare la massa del velivolo in kg per 
l’accelerazione di gravità g. 
𝑊 = 𝑀 ∙ 𝑔 
 
(9.14) 
Dall’Eq. 7.66 si ha che aumentare il carico alare, a parità degli altri parametri, comporta un 
aumento della la velocità di potenza minima, la quale è stata scelta come velocità di crociera 
per l’applicazione in esame. 
Ovviamente il velivolo dovrà volare ad una velocità maggiore della velocità di stallo (Vs), 
pertanto il carico alare dovrà essere limitato in funzione del massimo coefficiente di 







∙ 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 
 
(9.15) 
La Figura 9.1 mostra alcuni risultati tratti da [46], i quali evidenziano come il carico alare 
di un velivolo solare assuma valori compresi tra 1 kg/m2 e 5 kg/m2. 





Figura 9.1: Carico alare velivoli solari [46] 
In Figura 9.2, si mostra il rapporto tra la massa del payload utilizzato e la massa degli UAV 
solari più importanti del passato, Wpay/W. Questo grafico vuole evidenziare che la scelta di 
stimare il peso totale del velivolo come funzione del carico alare, trascurando il peso del 
payload, è una scelta plausibile. Infatti, come si può vedere dal grafico, la percentuale del 
peso del payload rispetto a quello totale è piccola, in particolar modo per i velivoli 
progettati per avere “autonomia infinita”. 
 
Figura 9.2: Rapporto tra peso del payload e peso al decollo dei velivoli solari [46] 




9.1.5 Fattore di Oswald 
Il fattore di Oswald (e), detto anche fattore di efficienza, è un fattore di correzione che 
rappresenta il rapporto tra la resistenza indotta di un’ala avente una distribuzione di 
portanza qualsiasi con quella di un’ala ideale avente lo stesso allungamento alare e una 
distribuzione di portanza ellittica. Il parametro e viene chiamato fattore di Oswald 
dall’ingegnere della NACA che lo introdusse negli anni ’30; questo fattore ha un valore 
che varia tra 0.7 e 0.9 per la maggior parte dei velivoli, potendo arrivare anche a 0.65 per 
velivoli poco efficienti aerodinamicamente, invece risulta essere pari a 1 per distribuzione 
di portanza ellittica. 
Uno dei primi obiettivi nel progetto di un HALE UAV è quello di minimizzare la potenza 
richiesta durante il volo. Questo può essere ottenuto aumentando il valore di e, poiché un 
suo aumento comporta un aumento dell’efficienza. Per cui realizzare una configurazione 
che arrivi a raggiungere valori di e >1 non può che essere positivo ai fini delle prestazioni 
di un velivolo solare. Un incremento significativo del fattore di Oswald può essere ottenuto 
attraverso l’utilizzo di architetture multi-ala, analoghe a quelle mostrate in Figura 9.3. 
 
 
Figura 9.3: Fattore di Oswald per sistemi alari aventi h/b=0.2 [47] 
 




9.2 RISULTATI ANALISI VOLO LIVELLATO 
Attraverso la variazione dei parametri di progetto sin qui introdotti in un intorno di una 
configurazione di riferimento, è possibile valutare e quantificare gli effetti di ciascuno di 
essi sul bilancio energetico nel volo livellato, consentendo così di confrontare un gran 
numero di configurazioni. 
L’analisi è stata effettuata all’interno delle 24 ore di una giornata, per ciascuno dei due 
solstizi e dei due equinozi presenti in un anno (21 marzo, 21 giugno, 23 settembre, 21 
dicembre), in modo da verificare l’effettiva operabilità in tutti i periodi. 
Per quanto riguarda il modello atmosferico utilizzato, descritto nel sotto paragrafo 7.2.4, 
sono state effettuate le seguenti assunzioni: 
𝑘1  𝑘2  𝜆𝑤  
0 1.3 0.29-2.5 
Tabella 9.1: Dati atmosferici 
Dove 𝑘1 uguale a zero significa atmosfera pulita, in quanto al di sopra del Mar 
Mediterraneo la concentrazione di inquinanti è relativamente bassa. 
Considerando le caratteristiche del sensore (numero di pixels, AFOV, peso e potenza 
richiesta) elencate in Tabella 6.1, i parametri del profilo di missione (rapporto tra gli assi 
ellisse, quota operativa e latitudine, diametro footprint, diametro core, asse maggiore e 
minore dell’ellisse, lunghezza circuito, quota operativa massima) sono quelli riportati nella 
Tabella 6.2 e Tabella 6.3.  
Nel Tabella 9.2 vengono riepilogati tutti i rendimenti di ciascun elemento costituente 
l’UAV: 
𝜂𝑠𝑎   𝜂𝑚  𝜂𝑝 𝜂𝑎𝑐 𝜂𝑑 
0.28 0.95 0.8 0.997 0.9 
Tabella 9.2: Rendimenti 
La configurazione di riferimento è stata definita prendendo spunto dallo Zephyr, l’UAV 
solare che ad oggi ha ottenuto i risultati più significativi in missioni HALE. Esso presenta 
una classica architettura ala-coda con una distribuzione di superfici G1, G2 e G3 che può 
essere dedotta grossolanamente dai dati di pubblico dominio. Infatti il velivolo presenta 
una piccolissima fusoliera priva di celle solari, da cui si può assumere G2=0.1, e superfici 




alari principalmente orizzontali, da cui si assume G1=0.1. In Tabella 9.3 si elencano i valori 
di riferimento dei parametri che identificano le peculiarità del velivolo: 
 Sw [m
2] AR  M/S 
[kg/m2] 
e G1 G2 G3 
80 12 2 0.9 0.8 0.1 0.1 
Tabella 9.3: Parametri riferimento configurazione ala-coda 
Attraverso l’utilizzo dei valori dei parametri mostrati in Tabella 9.3, si possono 
determinare, in modo univoco, la polare del velivolo (Tabella 9.4) e le caratteristiche 
geometriche (Tabella 9.5). 
Per fissare il K della polare viene utilizzata l’Eq. 7.50, 𝐶𝐷0  si ricava per mezzo 
dell’analogia della lastra piana Eq. 9.1, 𝐶𝐿 è ottenuto dall’Eq. 7.61 mentre la polare del 
velivolo è caratterizzata dalle Eq. 7.54; grazie alla conoscenza di quest’ultima è possibile 
anche determinare l’efficienza aerodinamica per mezzo dell’Eq. 7.56. 
K 𝐶𝐿 𝐶𝐷0 𝐶𝐷 E 
0.0295 0.91 0.0081 0.00325 27.98 
Tabella 9.4: Polare del velivolo 
Per individuare la geometria del velivolo vengono utilizzate le Eq. 9.3, 9.4, 9.5, 9.9, 9.10, 
9.12, 9.13: 
b   
[m] 












27.71 128 64 8 8 57.12 10.08 
Tabella 9.5: Geometria del velivolo 
Le precedenti caratteristiche geometriche permettono di ricavare la velocità di volo 
attraverso l’Eq. 7.66. Si ottiene:  
𝑉𝑃𝑚𝑖𝑛 = 16,15 m/s. 
A tale velocità, nel circuito impostato nel Capitolo 6, il velivolo compie un numero di giri 
al giorno pari a: 













In Figura 9.4 sono rappresentate la potenza prodotta dai pannelli e quella richiesta dal 
velivolo al variare delle ore del giorno (t=0 rappresenta mezzogiorno) e della stagione: (a) 
Primavera/Autunno, rappresentati in un’unica figura poiché hanno lo stesso andamento, (b) 
Estate e (c) inverno. 
Si osservi che la potenza prodotta dai pannelli (𝑃𝑠𝑎), tiene conto dell’efficienza di questi 
ultimi (𝜂𝑠𝑎) ed è data da: 
𝑃𝑠𝑎 =  𝑃𝑠𝑐  𝜂𝑠𝑎 (9.17) 
dove 𝑃𝑠𝑐 è la potenza solare che investe la superficie ricoperta dai pannelli. 
La potenza (𝑃𝑟𝑒𝑞)  richiesta dal velivolo, invece, dipende dalla potenza necessaria al volo 
(𝑃𝑓) dalla potenza dei dispositivi da alimentare tra cui il payload (𝑃𝑑) e dai rendimenti dei 
vari componenti che entrano nel bilancio energetico (v. Figura 7.3), tra i quali vi sono anche 


























In accordo alle Eq. 7.14 e 7.15, fino a quando la potenza prodotta risulta essere maggiore 
della potenza necessaria si è nella condizione “diurna” (D), in caso contrario si parla di 
condizione “notturna” (N), nella quale sono le batterie a dover fornire l’energia necessaria 
al volo.  
Per valutare il bilancio energetico si devono dunque integrare nel tempo le curve mostrate 
in Figura 9.4 e confrontare l’energia prodotta durante le ore diurne con quella necessaria 
durante l’intera giornata. È possibile notare che in tutti e quattro i casi evidenziati per la 
configurazione di riferimento, l’area sottesa dalla curva della potenza prodotta è molto 
maggiore dell’area sottesa da quella della potenza necessaria, per cui in tutti i casi il 
bilancio risulta essere positivo (“overcheked”). 
Si osserva che il contributo delle superfici verticali presenta un elevato numero di 
oscillazioni. Queste dipendono dalla tipologia della missione, la quale prevede che l’UAV 
percorra una traiettoria circolare compiendo un assegnato numero di giri per ora (3.5). 
Poiché l’orientamento della prua, ovvero l’angolo di azimut (Ap) del generico pannello, ha 
effetto sulla potenza incidente solo se l’elevazione (βp) di questo non è nulla, gli effetti del 




moto dell’UAV nel piano influenzano solo le superfici verticali. Si può notare che in 
ognuna delle Figura 9.4 il contributo principale all’energia solare immagazzinata sia dato 
dalle superfici orizzontali a discapito di quelle verticali, questo anche in condizioni 
invernali (21 dicembre), dove però si osserva un aumento significativo dell’apporto 
energetico delle superfici verticali. 
Nella Tabella 9.6 è riportata la suddivisione tra le ore di giorno e quelle di notte 
nell’emisfero boreale, con la percentuale relativa alla 24 ore di una giornata. È evidente 
come durante l’estate le ore di giorno siano molto maggiori che durante l’inverno; infatti si 
passa da circa 14 ore di giorno, quasi il 60% di una giornata, a circa 9,4 ore che 
rappresentano solamente il 39 % rispetto alle 24 quotidiane. Certamente durante primavera 







Ore giorno 11.73 14.04 9.38 
Ore notte 12.27 9.96 14.62 
% ore giorno 48.9 58.5 39.1 
% ore notte 51.1 41.5 60.9 

















Figura 9.4: Bilancio energetico (a) Primavera/Autunno (b) Estate (c) Inverno 




Per interpretare più chiaramente il bilancio energetico, si introduce il cosiddetto “margine 







Dove Δ𝐸𝑎𝑐 è l’energia residua nelle batterie al termine di 24 ore di volo, mentre si assume 
𝑃𝑟𝑒𝑞 pari al valor medio tra la potenza necessaria al volo diurno e  quella relativa al volo  
notturno. Il “margine di tempo” rappresenta quindi l’autonomia di volo aggiuntiva rispetto 
alla missione di riferimento, nell’ipotesi che le condizioni di volo livellato rimangano 
invariate. In caso di bilancio energetico soddisfatto (“checked” o “overchecked”) si avrà 
Δ𝑡 ≥ 0, altrimenti  Δ𝑡 < 0. 




Δ𝑡 (h) 89.47 124.57 43.41 
Tabella 9.7: Margine di tempo configurazione riferimento 
Come mostrato dalla Figura 9.4, il bilancio energetico risulta in tutti e 4 i casi ampiamente 
soddisfatto (“overchecked”). Naturalmente il massimo valore del margine di tempo, per 
una configurazione ala-coda, lo si ottiene durante l’estate, mentre il minimo in inverno. 
Si è effettuata la validazione del modello che permette di ricavare il margine di tempo, 
attraverso un confronto, a parità di condizioni, con i risultati conseguiti in [37], ottenendo 
dei valori dello stesso ordine di grandezza. 
Al fine di valutare gli effetti sul bilancio energetico della variazione di un parametro 
rispetto al valore di riferimento, vengono definiti, oltre al margine di tempo, i coefficienti 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐, 𝐾𝑃𝑠𝑎 0 e 𝐾𝑃 descritti dalle Eq. 9.20, 9.21, 9.22. Il coefficiente 𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐 rappresenta il 
rapporto tra la potenza necessaria, per la configurazione ottenuta attraverso la variazione 







In analogia a quanto precedentemente detto, il coefficiente 𝐾𝑃𝑠𝑐 0 rappresenta il rapporto 
tra la nuova configurazione e la configurazione di riferimento, per quanto riguarda la 
potenza solare prodotta a mezzogiorno, cioè l’istante in cui si ottiene il massimo valore 
della potenza incidente. Poiché la potenza solare non è costante durante le 24 ore, è stato 




necessario scegliere un instante in cui valutare tale rapporto, che per comodità è stato 
assunto mezzogiorno. Si ha che le variazioni sull’andamento della curva della potenza 
disponibile dipendono solamente dalla distribuzione delle superfici (G1, G2 e G3) e non 
dagli altri parametri (Sw, AR, M/S, e), in cui il valore del rapporto che permette la 









Infine si definisce il coefficiente 𝐾𝑃, dato dal rapporto tra i due coefficienti 
precedentemente descritti. Attraverso l’utilizzo di tale coefficiente è possibile confrontare 
le configurazioni e valutarne la “bontà energetica”, cioè la capacità di soddisfare il bilancio 







Per la configurazione di riferimento 𝐾𝑃 vale 1, una diminuzione di tale valore significa una 
migliore bontà energetica di un’architettura rispetto a quella di riferimento, mentre valori 
maggiori di 1 indicano una maggior difficoltà nel soddisfare il bilancio energetico. 
Di seguito vengono analizzati singolarmente gli effetti, sul bilancio energetico, della 
variazione dei parametri che descrivono la configurazione, rispetto al valore di riferimento. 
I risultati del confronto sono espressi in termini di variazione percentuale di Δ𝑡 e 𝐾𝑃 nelle 
tabelle seguenti, in cui la configurazione di riferimento è evidenziata in modo da poter 












9.2.1 Variazione superficie bagnata 
La variazione della superficie bagnata ha un effetto di scala sul velivolo e pertanto consente 
di rappresentare qualsiasi categoria di UAV. Sono state analizzate variazioni del ± 25% 
rispetto alla configurazione di riferimento (60 e 100 m2), aggiungendo anche una superficie 
più piccola, in cui 𝑆𝑤=10 m
2, in modo da rappresentare un velivolo solare di ridotte 
dimensioni. 






10 -87,5% -58.7% -55.1% -71,7% 
60 -25% -4,9% -4,7% -6,1% 
80 0 89.47 124.57 43.41 
100 +25% +3,2% +3% +3,9% 
Tabella 9.8: Variazione Δt con la superficie bagnata 
Come si può notare dai valori del margine di tempo in Tabella 9.8, gli effetti sul bilancio 
energetico di una variazione della superficie bagnata seguono l’effetto scala 
precedentemente annunciato; infatti un aumento della superficie comporta un aumento del  
Δt. In particolare, un incremento del 25% della superficie comporta un aumento del 
margine di tempo dipendente dal periodo dell’anno, che durante l’estate aumenta del 3% 
fino a raggiungere il massimo valore (+3,9%) durante l’inverno. Una diminuzione del 
87,5%, invece comporta una diminuzione del margine di tempo, dipendente dal periodo 
dell’anno, raggiungendo la massima diminuzione del 71,7% in inverno, per cui l’effetto 
scala è molto marcato. In Figura 9.5 è mostrato il grafico della configurazione di piccole 
dimensioni (𝑆𝑤 =10 m
2) in inverno; è possibile notare l’effetto scala presente, 
confrontandola con la Figura 9.4(c). 





Figura 9.5: Sw =10 m
2 Inverno 
Nella Tabella 9.9 sono riportati i valori del coefficiente 𝐾𝑝 ottenuti della variazione della 
superficie bagnata, in accordo con il margine di tempo; superfici bagnate più grandi 











10 -87,5 % 1.86 1.86 1.86 
60 -25% 1.04 1.04 1.04 
80 0 1 1 1 
100 +25% 0.97 0.97 0.97 
Tabella 9.9: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0








9.2.2 Variazione distribuzione superfici 
Poiché la quasi totalità degli UAV è composto da una piccolissima fusoliera, si ipotizza 
che questa assuma un valore costante pari al 10% (G2=0.1) della superficie bagnata 
dell’intero velivolo, pertanto la variazione nella distribuzione delle superfici interessa solo 
le ali orizzontali (G1) e verticali (G3). 
  Variazione Δt 




0.9 +12,5 % 0.1 0 +3,9% +7,2% -5,6% 
0.8 0 0.1 0.1 89.47 124.57 43.41 
0.7 -12,5 % 0.1 0.2 -4,2% -7,4% +4,6% 
0.6 - 25 % 0.1 0.3 -8,8% -14,9% +8,1% 
0.5 -37,5 % 0.1 0.4 -14,1% -22,7% +10,0% 
0.4 -50 % 0.1 0.5 -20,1% -30,8% +10,1% 
0.3 -62,5 % 0.1 0.6 -27,3% -39,6% +7,2% 
0.2 -75 % 0.1 0.7 -36,2% -49,5% +0,2% 
0.1 -87,5 % 0.1 0.8 -50,2% -62,3% -17,1% 
Tabella 9.10: Variazione Δt con la distribuzione superfici 
Come mostrato in Tabella 9.10 il valore di G1 varia da un valore minimo di 0.1 (ridotta 
superficie orizzontale) fino ad arrivare al valore massimo di 0.9 (configurazione tutt’ala, 
senza la presenza di setti verticali). Nonostante il bilancio energetico risulti sempre essere 
overchecked per qualsiasi configurazione analizzata, a meno che non ci si trovi in 
condizioni invernali, una diminuzione della superficie orizzontale comporta una riduzione 
del margine di tempo che caratterizza il bilancio energetico. Diversamente, in condizioni 
invernali, quando il sole è mediamente basso sull’orizzonte, la presenza di ali verticali 
migliora il bilancio energetico; in particolare la configurazione ottima per volare in inverno 
risulta avere il 50% delle superfici bagnate formato da ali verticali. Riassumendo, 
ipotizzando che il 90% della superficie bagnata sia costituita da superfici alari, una 
diminuzione di quella orizzontale del 50% comporta in estate una diminuzione del margine 
di tempo del 30,8%, in Primavera/Autunno una diminuzione minore pari al 20,1% mentre 
in inverno genera un aumento del 10,1%. 




È interessante notare come nel grafico della configurazione che ottimizza le prestazioni nel 
solstizio di inverno (Figura 9.6) vi sia un cambiamento significativo nell’andamento del 
della potenza prodotta, per la quale il contributo delle superfici verticali è preponderante.  
 
Figura 9.6: G1=0.4, G2=0.1, G3=0.5, Inverno 
Per quanto riguarda il coefficiente 𝐾𝑝 (mostrato Tabella 9.11) durante la primavera, 
l’autunno e l’estate si hanno dei valori maggiori di uno, e quindi un peggior comportamento 
energetico, per tutti i valori di G1 minori del valore di riferimento; mentre per G1=0.9 si 
ottiene in primavera/autunno 𝐾𝑝= 0.95 ed in estate  𝐾𝑝= 0.89; come atteso, in estate è 
presente una migliore tendenza rispetto alla primavera/autunno. Completamente diverso è 
l’andamento durante l’inverno, in quanto, in questo periodo dell’anno, si ha un 
miglioramento delle prestazioni per all’aumentare delle superfici alari verticali. La migliore 
architettura capace di operare in queste condizioni ha un G1=0,4 a cui corrisponde il 
minimo valore di 𝐾𝑝 = 0.95. Per G1 pari 0.9 e 0.1 si ha un peggioramento delle condizioni 
ottenendo dei valori di 𝐾𝑝 maggiori di uno. Nelle Tabella 9.10 e Tabella 9.11, la 

















0.9 +12,5 % 0.1 0 0.95 0.89 1.03 
0.8 0 0.1 0.1 1 1 1 
0.7 -12,5 % 0.1 0.2 1.06 1.13 0.97 
0.6 - 25 % 0.1 0.3 1.13 1.30 0.96 
0.5 -37,5 % 0.1 0.4 1.22 1.52 0.95 
0.4 -50 % 0.1 0.5 1.32 1.83 0.95 
0.3 -62,5 % 0.1 0.6 1.46 2.27 0.97 
0.2 -75 % 0.1 0.7 1.65 2.97 0.99 
0.1 -87,5 % 0.1 0.8 2.01 4.35 1.14 
Tabella 9.11: Variazione 
KPnec
KPsa 0






















9.2.3 Variazione allungamento alare 
Una variazione dell’allungamento alare comporta una variazione dell’efficienza del 
velivolo; infatti aumentare AR significa incrementare il valore di E, per cui si presume che 
un incremento dell’allungamento alare comporti un aumento del margine di tempo nel 
bilancio energetico. Grazie alla valutazione del margine di tempo è possibile quantificare 
questo effetto, analizzando oltre alla configurazione di riferimento, allungamenti alari pari 
a 10 (-16,7%) e 14 (+16,7%), per poi valutare il massimo allungamento alare con cui sia 
stato realizzato un velivolo solare (Helios AR=30). 





10 -16,7 % -14,5% -13,6% -17,7% 
12 0 89.47 124.57 43.41 
14 +16,7 % +13,4% +12,6% +16,4% 
30 +150 % +98,0% +92,2% +120% 
Tabella 9.12: Variazione Δt con l’allungamento alare 
Gli effetti di una variazione di AR non sono uguali in tutti i periodi dell’anno. In particolare, 
un aumento del 16,7 % dell’allungamento alare genera un incremento del margine di tempo 
del 12,6% in Estate, del 16,4% in Inverno e del 13,4% in Primavera/Autunno. Si nota come 
la variazione di Δt abbia un andamento qualitativa uguale per ogni variazione, infatti 
assume la maggior variazione durante l’inverno, quella minore in estate, andando ad 
assumere un valor medio in Primavera/Autunno.  
È possibile sostenere che per piccole variazioni rispetto al valore di riferimento è presente 
un comportamento lineare tra allungamento alare e margine di tempo. Tuttavia per 
variazioni più grandi non è più presente questo effetto di proporzionalità diretta, poiché 
aumentare di 2.5 volte AR significa circa raddoppiare il Δt. In Figura 9.7 è mostrato il 
grafico ottenuto, imponendo il massimo allungamento alare (AR=30). Si può notare come 
l’incremento dell’efficienza comporti delle migliori prestazioni in termini energetici, 
poiché, da un confronto con la Figura 9.4(c), si evidenzia che il grande incremento di AR 
genera un aumento dell’efficienza del velivolo con una relativa forte riduzione della 
potenza necessaria. 
 





Figura 9.7: AR=30, Inverno 
È possibile riscontrare lo stesso andamento anche nel coefficiente 𝐾𝑝 mostrato in Tabella 




 : tanto maggiore è l’aumento e tanto maggiore sarà la riduzione. Questo 
comportamento sta a significare una migliore bontà energetica della configurazione 










10 -16,7 % 1.13 1.13 1.13 
12 0 1 1 1 
14 +16,7 % 0.90 0.90 0.90 
30 +150 % 0.56 0.56 0.56 
Tabella 9.13: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0
 con l’allungamento alare 
 
 




9.2.4 Variazione carico alare 
Il parametro che assume maggiore importanza ai fini del bilancio energetico è sicuramente 
il carico alare, dato che influenza in modo davvero significativo il margine di tempo, come 
possibile notare in Tabella 9.14. Oltre al valore di riferimento si analizzano carichi alari 
pari al suo doppio (M/S=4), per poi triplicarlo raggiungendo così un valore di 6, di poco 
inferiore al massimo valore utilizzato per velivoli solari. 





2 0 89.47 124.57 43.41 
4 +100 % -78,1% -73,4% -95,6% 
6 +200 % -99,7% -93,7% -122,1% 
Tabella 9.14: Variazione Δt con il carico alare 
Come si nota dalla Tabella 9.14, il bilancio energetico risulta ampiamente overchecked per 
il valore di riferimento di M/S. Aumentando il carico alare ne consegue una diminuzione 
davvero significativa del margine di tempo; si osserva che triplicando il carico alare si passa 
da un margine di tempo overchecked per tutti i periodi dell’anno, a dei valori che diventano 
marcatamente negativi (Δ𝑡 = −9.61) nel periodo invernale (bilancio unchecked) e si 
presentano nell’intorno dello zero (bilancio checked) durante la primevera/autunno, mentre 
il bilancio risulta ancora overchecked in estate. Questa forte diminuzione del margine di 
tempo è dovuta al grande aumento, che genera M/S, della potenza necessaria al volo, la 
quale dipende dal cubo della velocità, direttamente legata al carico alare (V proporzionale 
alla radice di W/S); mentre la potenza solare immagazzinata non varia con il carico alare. 
Questo aumento della potenza necessaria può essere facilmente notato da un confronto tra 
la Figura 9.4 e Figura 9.8), in cui sono rappresentati i grafici del bilancio energetico durante 
l’anno per un carico alare pari a 6. L’aumento della potenza necessaria è molto evidente 
con una conseguente forte diminuzione del margine di tempo nel bilancio energetico. 
 







 (b)  
 
(c) 
Figura 9.8: M/S=6 (a) Primavera/Autunno (b) Estate (c) Inverno 




Anche in questo caso, come nelle precedenti variazione di AR e 𝑆𝑤, l’influenza della 
variazione è la stessa in tutti i periodi dell’anno. In Tabella 9.15 è riportato il rapporto 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0
, il quale presenta un fortissimo incremento con il corrispettivo aumento di M/S. 
Triplicare il carico alare fa passare  𝐾𝑝 da 1 a 4.6814, provocando una forte riduzione della 










2 0 1 1 1 
4 +100 % 2.60 2.60 2.60 
6 +200 % 4.68 4.68 4.68 
Tabella 9.15: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0


















9.2.5 Variazione fattore di Oswald 
Come per AR, un incremento del fattore di Oswald produce un aumento dell’efficienza 
aerodinamica del velivolo, a cui consegue una diminuzione della potenza necessaria al volo 
ed un corrispondente miglioramento del margine di tempo. Tale risultato ha un andamento 
qualitativo differente per ogni periodo dell’anno (Tabella 9.16).  
 
  Variazione Δt 






89.47 124.57 43.41 
1.03 +14,4 % 
 
+11,7% +11% +14,4% 
1.05 +16,6 % 
 
+13,4% +12,6% +16,4% 
1.32 +46,6 % 
 
+35,5% +33,4% +43,5% 
1.33 +47,7 % 
 
+36,3% +34,2% +44,5% 
1.36 +51,1 % 
 
+38,6% +36,4% +47,3% 
1.38 +53,3 % 
 
+40,2% +37,8% +49,3% 
1.41 +56,6 % 
 
+42,5% +39,9% +52,1% 
1.45 +61,1 % 
 
+45,5% +42,7% +55,7% 
1.46 +62,2 % 
 
+46,2% +43,5% +56,5% 
Tabella 9.16: Variazione Δt con il fattore di Oswald 
Come per l’allungamento alare, anche per il fattore di Oswald è presente, per piccole 
variazioni rispetto al valore di riferimento, una proporzionalità praticamente diretta tra esso 








In Figura 9.9 si mostra il grafico in condizioni invernali, realizzato per il massimo fattore 
di Oswald (e=1.46) analizzato. Si nota da un confronto con la Figura 9.4(c) come l’aumento 
dell’efficienza generi una riduzione della potenza necessaria e quindi un miglioramento in 
termini di bilancio energetico. 
 
Figura 9.9: e=1.46, Inverno 
 
Nella Tabella 9.17 sono riportati gli effetti delle variazione del fattore di Oswald sul 
coefficiente 𝐾𝑝, dove si ottiene una riduzione di tale coefficiente all’aumentare di e. Infatti 
il rapporto  
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0
  passa dal valore di riferimento 1 al minimo valore di 0.733 raggiunto per 
un e=1.46. Una diminuzione di suddetto rapporto sta a significare un miglior 
comportamento energetico della configurazione. Visto che in questo studio si analizzano 
variazioni che comportano un incremento del fattore di Oswald per mezzo di precise 





















1 1 1 
1.03 +14,4 % 
 
0.92 0.92 0.92 
1.05 +16,6 % 
 
0.90 0.90 0.90 
1.32 +46,6 % 
 
0.78 0.78 0.78 
1.33 +47,7 % 
 
0.78 0.78 0.78 
1.36 +51,1 % 
 
0.77 0.77 0.77 
1.38 +53,3 % 
 
0.76 0.76 0.76 
1.41 +56,6 % 
 
0.75 0.75 0.75 
1.45 +61,1 % 
 
0.74 0.74 0.74 
1.46 +62,2 % 
 
0.73 0.73 0.73 
Tabella 9.17: Variazione 
KPnec
KPsa 0















9.3 RISULTATI ANALISI SALITA 
Allo scopo di valutare gli effetti della variazione dei parametri durante l’intera missione 
caratteristica dell’UAV, oltre al volo livellato anche la fase di salita è stata oggetto di questa 
analisi. Nel corso di questa analisi è stato assunto che il coefficiente di trasmissione per la 
radiazione diffusa sia pari a zero e, considerato che il coefficiente di trasmissione per la 
radiazione diretta varia poco con la quota, tranne che nel tratto iniziale, quest’ultimo è stato 
assunto costante e pari a 0.97 ( valore ricavato per 𝑘1=0 cioè atmosfera pulita) come si nota 
dalla Figura 7.8. Grazie a questa assunzione l’Eq. 7.29 può essere riscritta come segue 
attraverso le Eq. 7.17, 7.19, 7.20, 7.21, 7.22, 7.23, 7.24, 7.25, 7.26, 7.27:  





cos θ𝑧 = 𝐷 + 𝐸 cos(15t) (9.24) 
 
cos θ = 𝐴 + 𝐵 cos(15t) cos γ +









Dove con le lettere maiuscole (D, E, F, G, H e X) si identificano i termini indipendenti dal 
tempo e dall’angolo di salita, ma solo dalla latitudine e dal giorno dell’anno scelti:   












𝐹 = 𝐵/ cosϕ (9.28) 
 






𝐻 = 0.97 (9.30) 
 
𝐶1 = {
   1 𝑠𝑒 |15𝑡| ≤ asin(𝑋)
















In questo modo l’Eq. 9.23 indica l’espressione esplicita della potenza incidente per unità 
di superficie, funzione solo dell’istante considerato e dall’angolo di salita γ, i quali sono 
correlati tramite l’Eq. 7.69. L’obiettivo della missione di salita è quello di permettere al 
velivolo di arrivare alla quota operativa a mezzogiorno con le batterie completamente 
cariche; si permette così all’UAV di compiere la missione di crociera senza risentire in 
nessun modo della salita effettuata. Al fine inoltre, di massimizzare la potenza prodotta dai 
pannelli solari durante la salita, sfruttando favorevolmente l’inclinazione dovuta all’angolo 
di salita, il decollo viene effettuato verso Ovest, quindi con il sole alle spalle. 
Nell’ipotesi semplificativa che la salita avvenga a velocità costante, il tempo necessario 
alla salita tale da permette di arrivare alla quota operativa di 16000 metri esattamente a 
mezzogiorno, è funzione solo dell’angolo di salita, in accordo con l’Eq. 7.70. L’andamento 
del tempo di salita in funzione del gamma è un’iperbole mostrata in Figura 9.10. 
Al fine di favorire il confronto tra le varie configurazioni generate, è stato assunto lo stesso 
valore di velocità, pari a 22 m/s per il volo durante la salita. Tale valore è pari a circa la 
velocità di potenza minima della configurazione di riferimento maggiorata del 40%.  
 
Figura 9.10: Tempo di salita in funzione dell’angolo di salita 𝛾 










Figura 9.11: Bilancio energetico salita (a) Primavera/Autunno (b) Estate (c) Inverno 




In Figura 9.11 è mostrato il grafico della potenza solare prodotta e della potenza necessaria, 
in funzione del 𝛾 di salita, nei 4 periodi dell’anno di interesse, per la configurazione di 
riferimento. Si può notare anche in questo grafico che l’istante di inizio della salita tale da 
portare l’UAV alla quota di crociera a mezzogiorno, è funzione dell’angolo gamma; difatti 
l’istante in cui iniziano le curve è sempre più vicino allo zero man mano che aumenta tale 
angolo. Si osserva inoltre che la curva della potenza necessaria ha un andamento 
decrescente nel tempo, ossia con la quota, in quanto la velocità è costante mentre la densità 
diminuisce con la quota. 
Integrando nel tempo l’Eq. 9.23 e l’Eq. 7.69 è possibile calcolare l’energia solare prodotta 
e l’energia spesa durante la salita, al variare di 𝛾. La Figura 9.12 mostra il risultato di tale 
integrazione, svolta numericamente, per la configurazione di riferimento ala-coda in tutti i 
periodi dell’anno, in termini di differenza tra l’energia solare prodotta e quella necessaria 
in funzione dell’angolo di salita.  
La curva mostrata in questo grafico assume un andamento dapprima crescente, andando a 
raggiungere un massimo per valori dell’angolo di salita che dipendono dal periodo 
dell’anno considerato, per poi iniziare a decrescere fino a raggiungere dei valori negativi, 
a rispettivi valori di angoli di salita elevati. Valori positivi della funzione rappresentata 
indicano che al termine della salita si ha un eccesso di energia prodotta rispetto a quella 
necessaria, per cui le batterie arriveranno completamente cariche alla quota operativa; 
mentre valori negativi indicano che al termine della salita le batterie avranno una carica 
inferiore rispetto all’istante del decollo.  
 
 










Figura 9.12: Bilancio energetico durante la salita (a) Primavera/Autunno (b) Estate (c) 
Inverno 




Un valore positivo della curva che rappresenta la differenza di energia significa arrivare 
alla quota operativa con le batterie completamente cariche, ma non equivale al fatto di non 
doverle mai utilizzare in nessuna fase della salita. Infatti come si nota dalla Figura 9.11, 
per γ piccoli la potenza solare prodotta è inferiore a quella necessaria, per cui, fino a che il 
valore della potenza solare non supera il valore della potenza necessaria sono le batterie a 
fornire l’energia per la salita. Successivamente la potenza solare è tale sia da consentire la 
salita del velivolo, sia da ricaricare le batterie, pertanto, queste raggiungono la quota di 
crociera con il massimo di energia. 
Quando invece la curva di Figura 9.12 diventa negativa, le batterie sono essenziali in gran 
parte della manovra di salita in quanto i valori della potenza necessaria superano quelli 
della potenza disponibile; questo è giustificato dal fatto che, all’aumentare di γ la potenza 
disponibile, dopo aver assunto un valore massimo, comincia a diminuire mentre quella 
necessaria aumenta sempre. Allo scopo di evidenziare questo andamento in Figura 9.13 
viene mostrato il grafico dell’energia richiesta alle batterie in funzione dell’angolo di salita, 
per una configurazione ala-coda. Per i motivi già esposti, l’uso delle batterie è necessario 
in caso di piccoli valori dell’angolo di salita (fino a circa 3°) o per valori abbastanza grandi 
(superiori a circa 45°).  
Dalla Figura 9.13, quindi, si deduce che, operando ad un γ  in un dato intervallo, è possibile 
effettuare una salita fino alla quota operativa senza mai utilizzare le batterie. L’angolo γ 
per una salita a velocità costante viene determinato in modo univoco dal tempo necessario 
per completare la manovra, per cui è presente una dipendenza tra l’ora d’inizio della salita 














Figura 9.13: Energia richiesta alle batterie durante la manovra di salita (a) 
Primavera/Autunno (b) Estate (c) Inverno 




In analogia con quanto fatto per la condizione di volo livellato, viene effettuato un 
confronto tra le prestazioni in salita delle varie configurazioni. Tale confronto viene svolto 
dal punto di vista energetico, imponendo il vincolo di non dover mai utilizzare le batterie 
in nessun istante della salita, da cui: 
𝑃𝑠𝑎(𝑡) − 𝑃𝑛𝑒𝑐(𝑡) ≥ 0, ∀𝑡salita 
 
(9.33) 
Anche per questo confronto si utilizzano i coefficienti 𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐, 𝐾𝑃𝑠𝑐 0 e 𝐾𝑃. Il significato e 
l’interpretazione per questi ultimi è lo stesso del caso della crociera, con la differenza che 
il loro valore dipende, oltre che dall’istante della manovra in cui vengono considerati, anche 
dal tempo necessario per portare a termine la missione e conseguentemente dall’angolo di 
salita. Dunque, dopo aver fissato il tempo desiderato per portare a termine la missione, si 
dovrà scegliere un istante della manovra in cui valutare tali coefficienti.  Per le stesse 
ragioni dell’analisi effettuata nella fase di volo livellato il coefficiente 𝐾𝑃𝑠𝑐 0 viene valutato 
nell’istante t=0 cioè a significare mezzogiorno. Diversamente il coefficiente 𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐 viene 


















Utilizzando i suddetti coefficienti, l’Eq. 9.33 si modifica come segue: 
𝐾𝑃𝑠𝑎 0 𝑃𝑠𝑎 − 𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐𝑃𝑛𝑒𝑐 ≥ 0 
 
(9.36) 








Poiché il valore dei precedenti coefficienti dipende dal tempo necessario per compiere la 
salita, si è scelto di effettuare il confronto tra le configurazioni fissando tale durata a 3 ore 
e quindi imponendo le 9.00 AM come orario di inizio della salita. Come osservabile dalla 
Figura 9.10, assumendo una velocità scelta di volo pari a 22 m/s, per una durata di 3 ore si 
ha un angolo di salita 𝛾=3.9°, valore assolutamente ragionevole per questo tipo di 
applicazione, che, nel caso della configurazione di riferimento, permette inoltre di 
effettuare una salita senza dover mai utilizzare le batterie in nessun periodo dell’anno. Con 
il precedente valore della velocità e con l’angolo di salita conseguente alla scelta effettuata, 




utilizzando l’Eq. 7.73 si ottiene lo spazio percorso orizzontalmente, che in questo caso 
risulta essere pari a 237 km, valore compatibile con il raggiungimento della zona operativa 
individuata a Sud dell’isola di Lampedusa (35° di latitudine) iniziando la manovra di salita 
dall’aeroporto militare di Sigonella. 
In Figura 9.14 viene rappresentata la condizione imposta dall’Eq. 9.37; grazie a questo 
grafico si potrà valutare la capacità di portare a termine la salita senza mai utilizzare le 
batterie nel tempo desiderato anche per le architetture ottenute dalla variazione di uno dei 
parametri. Si rappresenta in funzione dell’angolo di salita, per la configurazione ala-coda, 
in suddetta figura, la curva che rappresenta il rapporto tra la potenza solare prodotta e la 
potenza necessaria, oltre alla curva del tempo di salita e alla retta del 𝐾𝑃 che assume un 
valore unitario. Grazie all’intersezione tra la curve del rapporto tra le potenze e la retta 
unitaria, è possibile determinare il range di 𝛾 nel quale non si devono mai utilizzare le 
batterie. Un'altra interpretazione può essere data dalla valutazione del valore che assume il 
rapporto tra le potenze una volta fissata il tempo in cui si desidera effettuare la salita; infatti 
stabilito quest’ultimo, è possibile ricavare l’angolo di salita relativo dalla curva blu 
rappresentante il tempo di salita e, una volta ottenuto l’angolo di salita, si può ottenere il 
valore del rapporto 
𝑃𝑠𝑎
𝑃𝑛𝑒𝑐
. Se questo rapporto assume un valore maggiore di 1 allora il 
velivolo è in grado di portare a termine la missione di salita senza dover utilizzare le batterie 
in nessun istante della missione. In particolare per il tempo desiderato di 3 ore viene 
riportato nella Tabella 9.18 il valore del rapporto tra le potenze della configurazione di 









2.122 1.7171 1.5934 
Tabella 9.18: Rapporto potenze configurazione riferimento 
Si nota come in tutti i casi presi in esame, il valore del rapporto sia maggiore di uno, quindi 
questa configurazione è in grado di realizzare la salita, nelle condizioni da noi imposte, 














Figura 9.14: Fattibilità salita (a) Primavera/Autunno (b) Estate (c) Inverno 




La Figura 9.14 permette di valutare, oltre alla fattibilità della salita per la configurazione di 
riferimento anche quella di una diversa configurazione ottenuta dalla variazione di un 




 per la nuova configurazione ottenuta è possibile stabilire se questa può 
compiere la salita utilizzando solo energia solare. Ciò è possibile se il valore del 𝐾𝑃 , 
valutato al valore di 𝛾=3.9°, è minore di 1 cioè del valore di riferimento rappresentato dalla 
retta unitaria.  
Questa valutazione non fornisce solo un’indicazione sulla fattibilità o meno di completare 
la salita nelle condizioni imposte, ma, consente di quantificare quanto sia distante tale 
limite di fattibilità, permettendo di intervenire sui parametri della manovra di salita in modo 
da migliorare le prestazioni della configurazione. 
Nelle seguenti Tabella 9.19, Tabella 9.20, Tabella 9.21, Tabella 9.22 e Tabella 9.23 sono 
riportati i risultati dell’analisi effettuata per la salita, per ogni singola variazione dei 




(?̅?) valutato all’angolo di salita stabilito, evidenziando in verde quelle 
configurazione che soddisfano le condizioni imposte mentre quelle configurazioni che 
dovranno ricorrere alle batterie per completare la salita sono evidenziate in rosso. In 
accordo con i risultati ottenuti per la crociera, le variazioni che comportano una 












10 -87,5 % 1.12 1.12 1.12 
60 -25% 1.01 1.01 1.01 
80 0 1 1 1 
100 +25% 0.99 0.99 0.99 
Tabella 9.19: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0
 con la superficie bagnata, salita 
 













10 -16,7 % 1.03 1.03 1.03 
12 0 1 1 1 
14 +16,7 % 0.98 0.98 0.98 
30 +150 % 0.92 0.92 0.92 
Tabella 9.20: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0












0.9 +12,5 % 0.1 0 0.97 0.97 0.97 
0.8 0 0.1 0.1 1 1 1 
0.7 -12,5 % 0.1 0.2 1.05 1.05 1.05 
0.6 - 25 % 0.1 0.3 1.13 1.13 1.13 
0.5 -37,5 % 0.1 0.4 1.25 1.25 1.25 
0.4 -50 % 0.1 0.5 1.45 1.45 1.45 
0.3 -62,5 % 0.1 0.6 1.81 1.81 1.81 
0.2 -75 % 0.1 0.7 2.56 2.56 2.56 
0.1 -87,5 % 0.1 0.8 4.86 4.86 4.86 
Tabella 9.21: Variazione 
KPnec
KPsa 0

















2 0 1 1 1 
4 +100 % 1.39 1.39 1.39 
6 +200 % 1.79 1.79 1.79 
Tabella 9.22: Variazione 
𝐾𝑃𝑛𝑒𝑐
𝐾𝑃𝑠𝑎 0













1 1 1 
1.03 +14,4 % 
 
0.98 0.98 0.98 
1.05 +16,6 % 
 
0.98 0.98 0.98 
1.32 +46,6 % 
 
0.97 0.97 0.97 
1.33 +47,7 % 
 
0.96 0.96 0.96 
1.36 +51,1 % 
 
0.95 0.95 0.95 
1.38 +53,3 % 
 
0.95 0.95 0.95 
1.41 +56,6 % 
 
0.95 0.95 0.95 
1.45 +61,1 %  0.94 0.94 0.94 
1.46 +62,2 % 
 
0.94 0.94 0.94 
Tabella 9.23: Variazione 
KPnec
KPsa 0
 con il carico alare, salita 
  







10. DISCUSSIONE DEI RISULATI 
Come primo commento generale si osserva che i risultati ottenuti mostrano, in maniera 
talvolta sorprendente, come il bilancio energetico, relativo ai parametri della 
configurazione di riferimento considerati, sia in tutti i casi ampiamente soddisfatto. Questo 
risultato può essere motivato dalle ipotesi generali alla base dell’analisi svolta, e in 
particolare dalla condizione di minima potenza necessaria imposta in crociera, e da una 
scelta accurata dei componenti costituenti il velivolo. Infatti, si è scelto di utilizzare sia 
pannelli solari con efficienze maggiori di quelle utilizzati in precedenza (28,8%), sia 
batterie Litio-Zolfo con un altissimo valore di densità di energia (350 Wh/kg). 
Per quanto riguarda la fase di crociera i risultati principali possono essere riassunti come 
segue: 
 Un aumento dell’efficienza rispetto alla configurazione di riferimento comporta 
una migliore “bontà energetica” e quindi un aumento del margine di tempo e una 
maggiore autonomia di volo; 
 La variazione del margine di tempo Δt dipende dal periodo dell’anno considerato, 
assumendo il valore massimo in Inverno, il minimo in Estate ed un valore 
intermedio in Primavera/Autunno; 
 La variazione del 𝐾𝑃, tranne che nel caso di variazione della distribuzione delle 
superfici, non dipende dal periodo dell’anno considerato; 
 La variazione della superficie bagnata Sw ha un effetto scala; 
 Una diminuzione della superficie orizzontale comporta una riduzione del margine 
di tempo che caratterizza il bilancio energetico, a meno che non ci si trovi in 
condizioni invernali. Diversamente, in condizioni invernali, quando il sole è 
mediamente basso sull’orizzonte, la presenza di ali verticali migliora il bilancio 
energetico; 
 La configurazione ottima per volare in inverno risulta avere il 50% delle superfici 
bagnate formato da ali verticali; 
  Un aumento dell’efficienza del velivolo e quindi un miglior comportamento 
energetico della configurazione è generato da un aumento dell’allungamento alare 
e del fattore di Oswald, per le due variabili si ha che variazioni in percentuale della 
stessa quantità hanno esattamente lo stesso effetto sul bilancio energetico; 
 L’effetto della variazione percentuale della superficie bagnata, rispetto a quella 
dell’allungamento alare e del fattore di Oswald, è meno cospicua; 




 Un aumento del carico alare comporta un aumento della potenza necessaria al volo 
generando una forte diminuzione del margine di tempo, per cui, al fine di 
soddisfare il bilancio energetico, non è un parametro che può essere variato 
arbitrariamente; 
Per quanto riguarda la fase di crociera i risultati principali possono essere riassunti come 
segue: 
 Un aumento dell’efficienza rispetto alla configurazione di riferimento comporta 
una migliore “bontà energetica”, significando una riduzione dell’energia che 
dovranno fornire le batterie durante la salita; 
 L’uso delle batterie è necessario in caso di piccoli valori dell’angolo di salita (fino 
a circa 3°) o per valori abbastanza grandi (superiori a circa 45°), per cui operando 
ad un γ  all’interno di questo intervallo, è possibile effettuare una salita fino alla 
quota operativa senza mai utilizzare le batterie ; 
 In base alle condizioni imposte è possibile raggiungere la zona operativa 
individuata a Sud dell’isola di Lampedusa (35° di latitudine) iniziando la manovra 
di salita dall’aeroporto militare di Sigonella; 
 La valutazione del 𝐾𝑃 non fornisce solo un’indicazione sulla fattibilità o meno di 
completare la salita nelle condizioni imposte, ma consente di quantificare quanto 
sia distante tale limite di fattibilità; 
 Le variazioni che comportano una configurazione più efficiente riescono a 
completare la missione impostata; 
 Le variazioni di AR e di e hanno esattamente lo stesso effetto, mentre le variazioni 
della superficie bagnata generano un effetto scala, che incide in modo minore 
sull’analisi della salita rispetto ad AR ed e.   
I risultati ottenuti da queste analisi parametriche mostrano, sia durante la fase di crociera 
che quella di salita, che quelle architetture che vanno ad aumentare l’efficienza rispetto alla 
configurazione di riferimento comportano delle migliori prestazioni a livello energetico. 
Conseguentemente, per la fase di crociera si ha un miglioramento del margine di tempo e 
quindi una maggiore autonomia di volo. Durante la salita questo aumento della bontà 
energetica della configurazione significa una relativa riduzione dell’energia che dovrà 
essere fornita dalle batterie, per cui il velivolo potrà compiere la salita impiegando una 
quantità sempre minore di energia rispetto a configurazioni risultate meno efficienti. 




Nello specifico, un aumento di efficienza è generato da un aumento dell’allungamento alare 
e del fattore di Oswald, i quali hanno esattamente lo stesso effetto sul bilancio energetico; 
infatti nel caso della crociera, un aumento del 16,6% genera in entrambi i casi un aumento 
del margine di tempo pari al 16,4% in Inverno, del 12,6% in Estate e del 13,4% in 
Primavera/Autunno. Lo stesso dicasi per gli effetti che le variazioni assumono nell’analisi 
della fase di salita. 
Aumentare il carico alare, a parità degli altri parametri, comporta un aumento della velocità 
di potenza minima (scelta come velocità di crociera per l’applicazione in esame), e quindi 
della potenza necessaria al volo, generando una riduzione del margine di tempo ed un 
aumento dell’energia fornita dalle batterie. Il bilancio energetico risulta molto sensibile alla 
variazione di questo parametro, infatti nel caso del volo livellato, triplicare quest’ultimo 
significa passare da un bilancio ampiamente soddisfatto a dei valori del Δt che diventano 
anche marcatamente negativi. 
La variazione della superficie bagnata genera un effetto scala, per cui un aumento provoca 
delle prestazioni a livello energetico migliori. L’effetto della variazione percentuale della 
superficie bagnata rispetto a quella dell’allungamento alare e del fattore di Oswald è meno 
marcata. 
Le conseguenze sul bilancio energetico della distribuzione delle superfici sono fortemente 
influenzate dal periodo dell’anno considerato. Al fine di aumentare l’energia solare 
prodotta, si immagina di utilizzare due configurazioni, una invernale (la configurazione 
ottima risulta avere il 50% della superfice bagnata costituita da ali verticali) ed una estiva 
(la configurazione ottima risulta avere il 90% della superfice bagnata costituita da ali 
orizzontali), in modo da assicurarsi il miglior comportamento in ogni periodo dell’anno. 
 
Per realizzare architetture davvero interessanti dal punto di vista energetico, si può 
concludere che è necessario massimizzare il fattore di Oswald (raggiungendo i risultati 
migliori per l’architettura a box in cui e =1.46), l’allungamento alare (fino ai massimi valori 
raggiungibili per ragioni strutturali) e la superficie bagnata, cercando di utilizzare il più 
piccolo carico alare capace di soddisfare le esigenze del problema. 
 Poiché l’obiettivo è quello di poter volare infinitamente durante ogni periodo dell’anno, si 
ha che la configurazione in grado di massimizzare le prestazioni è costituita da 
un’architettura a box. Questa garantisce una maggiore rigidezza strutturale e la possibilità 
di avere la stessa efficienza aerodinamica con minor apertura alare, comportando di 




conseguenza una riduzione di rischi riguardo fenomeni aeroelastici ed una considerevole 
diminuzione di costi di produzione. Inoltre vi è disponibile un’elevata superficie dove poter 
disporre le celle fotovoltaiche, in particolare la predisposizione all’utilizzo di celle 
posizionate sui setti verticali da ambo i lati, la rende specialmente adeguata laddove debba 




11. CONCLUSIONI E SVILUPPI FUTURI 
In conclusione, il presente lavoro di tesi è il risultato di una ricerca riguardante un UAV 
solare in cui è stata definita una missione di sorveglianza e ricognizione intelligente (IRS) 
definendone il profilo caratteristico, ai fini del pattugliamento marittimo continuativo, nella 
fattispecie la striscia di mare vicino all’isola di Lampedusa, area in cui è presente il maggior 
traffico dei migranti verso l’Italia. 
La ragione per la quale si è scelto di utilizzare un velivolo solare sta nel vantaggio di poter 
pattugliare per tempi più lunghi, in linea di principio infiniti, rispetto ai tradizionali UAV, 
l’area operativa prestabilita.  Le potenzialità del “volo infinito” sono state considerate 
molto importanti fin dalle prime esperienze realizzate su queste tipologie UAV; oggi giorno 
all’interno del panorama mondiale la presenza di velivoli solari in questo tipo di 
applicazioni sta prendendo sempre più corpo.   
 
Il payload scelto da montare a bordo è costituito da una camera multispettrale, la quale 
consente di trasmettere immagini all’utente all’intero di un’intera giornata, sia durante il 
giorno che la notte. La scelta della tipologia di payload è stata effettuata analizzando quelli 
impiegati a bordo di UAV che eseguono un pattugliamento del Mar Mediterraneo. In 
particolare è necessaria una camera multispettrale con un numero di pixels ed un’apertura 
angolare sufficienti ad ottenere una risoluzione di 2 metri volando ad una quota di almeno 
16000 metri, sarà così possibile individuare un barcone, volando al di sopra del traffico 
aereo e delle raffiche di vento.  
 
Per impostare il bilancio energetico, sono stati scelti in maniera accurata i componenti che 
costituiscono l’UAV in modo da ottimizzare le prestazioni e garantire una maggiore 
autonomia di volo.  
 
In particolare durante la manovra di crociera sono stati valutati, all’interno delle 24 ore di 
una giornata, gli effetti della variazione, sul bilancio energetico, dei parametri che 
definiscono l’architettura del drone solare, proponendo delle configurazioni molto 
interessanti dal punto di vista energetico ma che dovranno essere analizzate più 
dettagliatamente in seguito da un punto di vista strutturale ed aerodinamico. Per quanto 
riguarda la potenza prodotta si è utilizzato un modello matematico, implementato in dei 
codici Matlab che fornisce buoni risultati; nello specifico si ha che la radiazione incidente 
su una superficie posta arbitrariamente nello spazio è la stessa di quella misurata 




sperimentalmente. La bontà del modello è individuata nella capacità di fornire una stima 
attendibile della potenza incidente sul pannello e ciò ha permesso di analizzare diverse 
tipologie di architetture per questo tipo di missione, in cui il velivolo deve provvedere da 
solo, tramite i moduli fotovoltaici, a soddisfare il bilancio energetico di tutta la struttura. 
Invece, per quanto riguarda la potenza necessaria, sono state utilizzate le normali equazioni 
di trim per i velivoli propulsi ad elica. 
I parametri scelti per la definizione di una generica configurazione sono stati la superficie 
bagnata (Sw), la distribuzione superficie bagnata tra le varie parti che compongono l’UAV 
(superficie alare orizzontale G1, superficie alare verticale G3 e fusoliera G2), 
l’allungamento alare AR della superficie alare orizzontale, il carico alare (W/S), riferito 
alla superficie alare orizzontale ed il fattore di Oswald (e) delle superfici alari. 
La scelta di una configurazione di riferimento, in cui i precedenti parametri sono assunti 
pari a dei valori caratteristici per i velivoli solari, insieme all’equazioni di trim, ha 
consentito di ricavare la polare e la geometria di base del velivolo. 
 
In particolare il 𝐶𝐷0 è stato identificato attraverso l’analogia della lastra piana, la quale 
fornisce in prima approssimazione un stima sicuramente accettabile; esso potrà essere 
ricavato in maniera più accurata attraverso un’analisi aerodinamica approfondita della 
configurazione presa in esame. 
 
Attraverso l’assunzione del carico alare si è fatta una stima della massa totale dell’UAV, 
senza però tenere conto della distribuzione degli accumulatori d’energia (massa che 
costituisce la parte preponderante del peso totale) all’interno della struttura del velivolo. Le 
batterie risultano dei carichi concentrati che modificano la stabilità del velivolo ed a cui la 
struttura dovrà essere in grado di resistere, per cui sarà necessaria un’analisi agli elementi 
finiti per validarne i risultati ottenuti a livello energetico.  
 
L’assunzione della distribuzione delle superfici, dell’allungamento alare e del fattore di 
Oswald ha consentito di valutare la “bontà energetica” delle diverse tipologie di 
configurazione.  
 
Inoltre, in modo da poter definire qualsiasi tipo di configurazione ed ottimizzare le 
prestazioni a livello energetico, è stata prevista la possibilità di inserire ali verticali 
pannellabili, così da garantire una maggiore autonomia anche nei periodi invernali. Infatti, 




la configurazione che ottimizza le prestazioni nel periodo invernale ha una il 50% della 
superficie bagnata costituita da ali verticali. 
 
I risultati ottenuti mostrano come l’effetto principale sul bilancio energetico sia dato dalla 
variazione del carico alare, risultando davvero molto sensibile. Gli effetti della variazione 
dell’allungamento alare e del fattore di Oswald sono esattamente gli stessi, ed assumano 
una maggiore rilevanza rispetto alla variazione della superficie bagnata, la quale genera un 
effetto scala del velivolo.  
 
Invece durante la salita, è stata stimata la capacità delle diverse configurazioni di 
completare tale parte della missione entro un tempo fissato, senza mai dover ricorrere 
all’utilizzo delle batterie.  
 
I risultati ottenuti evidenziano che al fine di non utilizzare mai le batterie durante la salita 
sia necessario effettuare la manovra con un angolo di salita compreso in un intervallo 
fissato e conseguentemente con un tempo compreso tra un valore minimo ed uno massimo.  
Per valutare questa ipotesi si è deciso di effettuare, per tutte le tipologie di configurazioni 
analizzate durante la crociera, la manovra in 3 ore, decollando alle ore 9 della mattina così 
da essere operativi alle ore 12, non alterando così il bilancio energetico durante la fase di 
crociera.  
I possibili sviluppi futuri possono riguardare, oltre ad un’analisi strutturale e aerodinamica 
delle configurazioni ritenute più importanti dal punto di vista energetico, anche una 
implementazione dell’angolo di rollio dovuto alla manovra nel calcolo dell’orientazione 
del pannello, aspetto molto interessante e non trascurabile durante la missione IRS. 
  











Sensori di immagine 
 
Dati: 2010-2011 UAS Yearbook - UAS: The Global Perspective - 8th Edition - June 2010 
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Country Producer System Designation Sensor Type Installed On UAS Producer 
01 Australia V-TOL Aerospace i-Gimbal EO   
02 Australia UAV Vision Mini Gyro Dome EO   
03 Australia UAV Vision CM250 & CM400    
04 Austria Riegl LMS-Q160 2D Laser scanner   
05 Austria Riegl LMS-Q240 & Q240i 2D Laser scanner   
06 Austria Riegl LMS-Q560 2D Laser scanner DA42 MPP Diamond Aircraft, Austria 
08 Canada Aeryon Labs Imaging payload  Scout Aeryon Labs, canada 
09 Canada Amphitech OASYS MMW Radar (35 GHz) Predator General Atomics AS, USA 
10 Canada Uni. of Newfoundland RAVEN MicroSAR   
11 Canada L-3 Wescam 11 SST Step-Share EO & IR   
12 Canada L-3 Wescam AN/AAS-52 Multi-spectral Predator General Atomics AS, USA 
13 Canada L-3 Wescam MX-12 EO & IR   
14 Canada L-3 Wescam MX-14TS EO & IR & laser Predator General Atomics AS, USA 
15 Canada L-3 Wescam MX-15 EO & IR & laser GNAT General Atomics AS, USA 
     IGNAT General Atomics AS, USA 
16 Canada L-3 Wescam MX-20 EO & IR & laser   
17 Canada MicroPilot MP-DayviewPTZ EO   
18 Canada MicroPilot MP-NightviewPTZ IR   
19 Canada Optech ALTM 1020 LIDAR   
20 Canada Optech ALTM 3100 LIDAR   
21 China 
(PR) 
Louyang Optoelectro YY-1 EO EO & IR   
  Techn. Dvpt Center     
22 Finland Spectral Imaging Aisaeglet    
23 France Cose GlobalScan IR Linescanner   
24 France EADS Astrium QuaSAR-(MicroSAR) SAR   
25 France Sagem D & S AIS EO & IR Crecerelle Sagem DS, France 
26 France Sagem D & S Corsaire IR linescanner CL-289 EADS France & Germany 
27 France Sagem D & S Cyclope 2000 IR linescanner Crecerelle Sagem DS, France 
28 France Sagem D & S OLOSP EO SDTI,Sperwer,Uggla
n 
Sagem DS, France 
29 France SurveyCopter Survey series EO SurveyCopter SurveyCopter, France 
30 France SurveyCopter T130 series EO & IR   
31 France Thales Aerospace SWIFT SAR   
32 France Thales AS I-Master SAR / MTI   
33 France Thales AS SARIS Radar, SAR   
34 France Thales Optronique AGILE EO-IR   
35 France Thales Optronique Omera AA3.70 Optical camera   
36 France Thales Optronique Omera AA6.62 Optical camera   
37 France Zodiac     
  (ex-Intertechnique) Camelia IR linescanner Sojka III VTUL a PVO 
38 Germany AirRobot AR004 IR AirRobot AirRobot, Germany 
39 Germany Carl Zeiss Optronics Attica MW/LW IR   
40 Germany Carl Zeiss Optronics Attica P256 IR LUNA EMT, Germany 
41 Germany Carl Zeiss Optronics KRb 8/24F Optical camera 
(panoramic) 
CL-89 Bombardier, Canada & 
      EADS France/Germany 
42 Germany Carl Zeiss Optronics Ophelios WBG 96 * 4 IR KZO Rheinmetall DE 
43 Germany Carl Zeiss Optronics VOS EO   
44 Germany EADS Def. Electronics MISAR Mini SAR LUNA EMT, Germany 




45 Germany EADS Def. Electronics AWARDS SAR/MTI CL-289 EADS, Germany 
46 Germany EADS Def. Electronics SWORD SAR/MTI CL-289 EADS France & Germany 
47 Germany Rheinmetall Defence BAS 2000 EO-IR   
48 Germany SOSTAR GmbH SOSTAR Radar, SAR/GMTI   
49 Germany Z/I Imaging GmbH DMC® (Digital Mapping Camera) EO-IR  
50 Germany Z/I Imaging GmbH KRb 8/24 F reconnaissance camera EO-IR  
51 Germany Z/I Imaging GmbH KS-153 modular EO-IR camera CL-289 EADS, France & Germany 
52 Inter. Rafael, Israel & Bluebird EO IR   
  Diehl BGT, Germany     
53 Israel Bental Industries MicroBAT 275 EO Lightener ITL Optronics, Israel 
54 Israel Bental Industries MicroBAT 800 EO   
55 Israel Controp Precision Techn. DCompass    
56 Israel Controp Precision Techn. DSP-1 EO & IR Scout, Searcher IAI-Malat, Israel 
     Heron  
57 Israel Controp Precision Techn. D-Stamp EO Orbiter Aeronautics, Israel 
58 Israel Controp Precision Techn. H-STAMP EO   
59 Israel Controp Precision Techn. L-STAMP EO-IR Mini Orbiter Aeronautics, Israel 
60 Israel Controp Precision Techn. U-STAMP IR   
61 Israel Controp Precision Techn. U-STAMP-Z IR   
62 Israel Controp Precision Techn. ESI-1 EO   
63 Israel Controp Precision Techn. ESP-1 EO   
64 Israel Controp Precision Techn. ESP-600C EO Scout, Searcher IAI-Malat, Israel 
65 Israel Controp Precision Techn. FOX-250, 450, 720 IR Nishant ADE, India 
66 Israel Controp Precision Techn. FSP-1 FLIR Scout, Searcher IAI-Malat, Israel 
67 Israel Controp Precision Techn. MGF-1 EO   
68 Israel Controp Precision Techn. Micro-Compass EO & IR Skylark II Elbit Systems, Israel 
69 Israel Controp Precision Techn. Mini-Eye EO Mini-V Elbit Systems, Israel 
70 Israel Controp Precision Techn. MSSP-1 EO   
71 Israel Controp Precision Techn. MSSP-3 EO & IR   
72 Israel Controp Precision Techn. QUAD EO-IR Aerostar Aeronautics, Israel 
73 Israel Controp Precision Techn. SRA 1/2 & SRB 1/2 Antenna pedestals   
74 Israel Controp Precision Techn. SALS EO-IR RPG Midget Mk III Techment, Sweden 
75 Israel Elbit Systems Skylark Payload EO-IR, FLIR/IRST Skylark IV Elbit Systems, Israel 
76 Israel Elbit Systems EL-OP AMPS  Heron TP IAI, Israel 
77 Israel Elbit Systems EL-OP COMPASS EO & FLIR Hermes 450 Elbit Systems, Israel 
78 Israel Elbit Systems EL-OP COMPASS IV EO-IR   
79 Israel Elbit Systems EL-OP COTIM-B IR   
80 Israel Elbit Systems EL-OP TIM IR   




Elbit Systems EL-OP AMOS EO-IR   
83 Israel Elbit Systems EL-OP COTIM EO-IR   
84 Israel Elbit Systems EL-OP CRYSTAL High resolution   
   FPA thermal imager EO-IR   
85 Israel Elbit Systems EL-OP EMOS EO-IR   
86 Israel Elbit Systems EL-OP EO-X EO-IR   
87 Israel Elbit Systems EL-OP LOROP EO-IR   
88 Israel Elbit Systems EL-OP MLFS - Z FLIR EO-IR, FLIR/IRST   
89 Israel ELTA EL/M-2022U Radar, Maritime 
Surveillance 
Heron IAI-Malat, Israel 
90 Israel ELTA EL/M-2055 SAR/GMTI Nishant ADE Bangalore, India 
     Heron, Searcher II IAI, Israel 
91 Israel ELTA EL/M-2060 series Synthetic Aperture Radar   
92 Israel EMIT Aviation Microview EO/IR Dragonfly 2000  
     
Sparrow N 
 
93 Israel IAI-TAMAM Division HMOSP EO-IR, FLIR/IRST Ranger RUAG Aerospace, Switzerl. 
94 Israel IAI-TAMAM Division Micro-POP EO-IR, Integrated/ Birdeye-400 IAI-Malat, Israel; 
    Multisensor System Shadow 200 AAI Corp,USA 
95 Israel IAI-TAMAM Division Mini POP EO-IR, Integrated/   
    multisensor System   




96 Israel IAI-TAMAM Division Modular Lightweight FLIR   
   System (MLFS ) EO-IR, FLIR/IRST Hunter IAI-Malat, Israel 
97 Israel IAI-TAMAM Division MOKED EO-IR, Camera/TV Pioneer Pionneer UAV Inc., USA 
     SIVA INTA,Spain 
98 Israel IAI-TAMAM Division Multimission Optronic EO-IR, Integrated/   
   Stabilized Payload multisensor System Hunter IAI, Israel 
     Hermes450 Elbit, Israel; 
     Searcher 2 IAI, Israel 
     Ranger RUAG,Switzerland 
99 Israel IAI-TAMAM Division POP 200 EO-IR, Integrated Shadow 200 AAI Corp, USA 
    multisensor system MiniFalcon Innocon, Israel 
100 Israel Opgal Optronic Ind. EYE-LITE EO-IR, FLIR/IRST   
101 Israel Opgal Optronic Ind. M2TIS EO-IR   
102 Israel Rafael FLIR FLIR   
103 Israel Rafael Lilliput-1 EO / laser   
104 Israel Rafael TAOS EO/IR   
105 Israel Rafael TOPLITE Antenna & sensor 
pedestals   
106 Israel Topi-Vision LEV 2 EO Casper 200 Topi-Vision, Israel 
107 Israel Topi-Vision LEV 3 EO   
108 Israel Wireless Avionics BTA-DOG 3 EO   
109 Italy Selex-Galileo EOST-45/M EO Falco Galileo Avionica, Italy 
110 Italy Selex-Galileo EOST-46 EO-IR   
111 Italy Selex-Galileo Erika Plus IR-Sensor   
112 Italy Selex-Galileo Galfir Astro EO-IR   
113 Italy Selex-Galileo Gabbiano Family Radar Falco Galileo Avionica, Italy 
114 Italy Selex-Galileo PicoSAR SAR Falco Galileo Avionica, Italy 
115 Italy Selex-Galileo T-20 Radar   
116 Japan Mitsubishi Electronics IR-G600 IR GNAT 750 General Atomics AS, USA 
117 Japan Mitsubishi Electronics IR-M700 IR   
118 Netherl. Adimec Adv. Images TMX Airborne Cameras EO-IR   
119 Netherl. HighEye Sphere 40 EO   
120 Netherl. Thales NL & TNO Mini SAR Mini SAR   
121 Russia A Level Aerosystems Videocamera EO   
122 Russia UOMZ GOES 520 EO   
123 Spain University of Madrid MINISARA Mini SAR   
124 S. Africa Carl Zeiss Optronics Argos 410    
125 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350 EO / FLIR Seeker Denel Aerospace, S.Africa 
126 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 410 EO / FLIR   
127 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-200 EO-IR, FLIR/IRST   
128 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-300 EO-IR, FLIR/IRST 
  
129 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-400 EO-IR, FLIR/IRST   
130 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-500 EO-IR, FLIR/IRST   
131 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-600 EO-IR, FLIR/IRST   
132 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-700 EO-IR, FLIR/IRST   
133 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-800 EO-IR, FLIR/IRST   
134 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 350-900 EO-IR, FLIR/IRST   
135 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-100 EO-IR, FLIR/IRST   
136 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-200 EO-IR, FLIR/IRST   
137 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-300 EO-IR, FLIR/IRST   
138 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-400 EO-IR, FLIR/IRST   
139 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-500 EO-IR, FLIR/IRST   
140 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-600 EO-IR, FLIR/IRST   
141 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-700 EO-IR, FLIR/IRST   
142 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-800 EO-IR, FLIR/IRST   
143 S. Africa Carl Zeiss Optronics Goshawk 400-900 EO-IR, FLIR/IRST   
144 S. Africa Carl Zeiss Optronics Kenis IR   
145 S. Africa Carl Zeiss Optronics LEO II EO-IR, FLIR/IRST   
146 S. Africa M-Tek Vulture II paylaod EO & near infra-red Vulture ATE, S. Africa 
147 Sweden Cybaero A-CAM 2 EO Apid Cybaero, Sweden 




148 Sweden DST Control Colibi I   (dia 160 mm) EO or IR, with laser RF   
149 Sweden DST Control Colbri II  (dia 185 mm) EO & IR & laser range 
finder   
150 Sweden Polytech AI Cobalt 275 EO-IR   
151 Sweden Polytech AI Cobolt 350 EO-IR   
152 Sweden Polytech AI Corona 350 Gimballed IR   
153 Sweden Polytech AI Kelvin 275 Gimballed radiometric   
154 Sweden Polytech AI Pixel 275 EO-IR   
155 Sweden Polytech AI Pixel 350 RC EO-IR   
156 Sweden Saab Aerotech Telub Ugglan Sensor Pod EO & IR   
157 Sweden Swesystem Explore 300 HD IR IR   
158 Sweden Swesystem Explore 300 UV EO   
159 Sweden Swesystem Explore 300 GAS EO   
160 Sweden Swesystem Explore 400 LE 1 EO-IR   
161 Turkey Aselsan Inc. ASELFLIR-200 EO-IR, FLIR/IRST   
162 Turkey Vestel Defence Ind. GOZ payload EO-IR, Camera/TV   
163 UAE Adv. Target Systems ADFLIR    
164 UK EADS Astrium Quasar SAR   
165 UK QinetiQ VLADIMIR IR Observer Cranfield & QinetiQ, UK 
166 UK Rubicon SD AH1 Antenna & sensor pedestal   
167 UK Rubicon SD AH2 Antenna & sensor pedestal   
168 UK 
Rubicon SD 
GH3 Antenna & sensor pedestal   
169 UK Rubicon SD MH2D Antenna & sensor pedestal   
170 UK Selex-Galileo MRT-S IR Phoenix BAE Systems, UK 
171 UK Selex-Galileo PicoSAR SAR/GMTI Falco Galileo Avionica, Italy 
172 UK Selex-Galileo Sea Spray 2000 Radar, Maritime 
Surveillance   
173 UK Selex-Galileo Sea Spray 3000 Radar, Maritime 
Surveillance   
174 UK Selex-Galileo SLX I & SLX II IR-sensor   
175 UK Selex-Galileo Sigma IR   
176 UK Selex-Galileo TICM II EO-IR, Thermal Imager Phoenix BAE Systems, UK 
177 UK Selex-Galileo Titan 385 ‘MultiSensor EO-IR   
   Turret System    
178 UK SkyShips Exsyght EO   
179 UK SkyShips M250 EO   
180 UK SkyShips M320 EO   
181 UK Thales AGILE IR   
182 UK Thales Coastmaster Radar   
183 UK Thales Digital Joint EO IR Reconnaissance 
PO   
184 UK Thales Imagery on Demand Image compression &   
    storage Watckkeeper Thales, UK 
185 UK Thales I-Master SAR/MTI   
186 UK Thales IRLS 1200 series IR - linescanner CL-289 EADS France & Germany 
187 UK Thales Type 8010 EO   
188 UK Thales Type 8042 EO   
189 UK Thales Vigil 1200-Super Vigil IR - linescanner   
190 UK Thermoteknix 110K IR Zephyr QinetiQ, UK 
191 UK Thermoteknix 110K LITE IR Zephyr QinetiQ, UK 
192 UK Thermoteknix 110K-25 XTi IR   
193 UK Thermoteknix 110KS XTi IR   
194 UK Thermoteknix 110KCS IR SR20 Rotomotion, USA 
195 UK Thermoteknix 307K IR-Sensor   
196 UK Thermoteknix 640FF IR   
197 UK Thermoteknix Miricle 110K/307K Gimbal   
198 USA Adaptive Flight FCS/Cemos EO Micro Hornet Adaptive Flight 
199 USA AroMech Engineering TigerEye EO & IR   
200 USA BAE Systems Aurora 600 EO&IR   
201 USA BAE Systems D-500 IR - linescanner SkyEye BAE Systems, UK 
202 USA BAE Systems PoleMounted Camera EO & IR   
203 USA BAE Systems MIM500 IR-Sensor   
204 USA BAE Systems SCC500 Micro IR IR-Sensor   




205 USA Cloud Cap Technology Tase EO/IR   
206 USA Cloud Cap Technology Tase Duo EO & IR   
207 USA Cloud Cap Technology Tase LT EO/IR   
208 USA Cloud Cap Technology T 2    
209 USA DRS Technologies GS207 EO & IR   
210 USA EDO Corp. ( now ITT) AN/APS-144 SAR/MTI   
211 USA EMX Aeroscout EO IR   
212 USA Flight Landata BuckEye EO Arrow Neany, USA 
213 USA Flight Landata EagleEye Multi spectral   
214 USA FLIR Systems Brite Star EO & IR FireScout Northrop Grumman, USA 
215 USA FLIR Systems Brite Star II EO & IR & Laser D/RF   
216 USA FLIR Systems MicroStar EO & IR Shadow 200 AAI Corp, USA 
217 USA FLIR Systems MicroStar II EO & IR & Laser   
218 USA FLIR Systems Mk II IR   
219 USA FLIR Systems MEP EO & IR & LRF & D/RF   
220 USA FLIR Systems Star Safire HD EO & IR   
221 USA FLIR Systems Star Safire III EO & IR & Laser   
222 USA FLIR Systems Talon EO & IR or   
    EO+LRF+LP+IMU   
223 USA FLIR Systems Ultra 8500 IR   
224 USA FLIR Systems Alpha IR Core Sensor Pointer AeroVironment, USA 
225 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
Apache IR Core Sensor   
226 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
PathFindIR IR Core Sensor   
227 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
Phoenix IR Core Sensor   
228 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
Photon IR Core Sensor 
DragonEye, Raven-
B AeroVironment, USA 
229 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 





     Core by Indigo 
Tau IR Core Sensor   
231 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo Thermovision Micron IR Core Sensor   
232 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
445G Mk II EO & IR 
Shadow 600 
AAI Corp, USA 
233 USA 
FLIR Systems 
     Core by Indigo 
MilCAM IR   
234 USA 
General Atomics AS 
Lynx SAR/GMTI 
I-Gnats, Predator 
General Atomics AS, USA 
235 USA General Atomics AS Lynx ER Radar   
236 USA General Atomics AS Lynx II Radar   
237 USA Goodrich DB-110 EO & IR   
238 USA Goodrich (exSensors) SU320MVis-1.7RT EO & IR   
239 USA Goodrich (exSensors) SU320MX-1.7RT IR   
240 USA Goodrich (exSensors) SU320US-1.7RT IR-Sensor   
241 USA Goodrich (exSensors) SU640SDV-1.7RT IR-Sensor   
242 USA Goodrich (exSensors) SU640KTSX-1.7RT IR-Sensor   
243 USA Goodrich (exSensors) SU320uSVis-1.7RT EO & IR 
  
244 USA Imaging Microsensors microSAR SAR   
245 USA Imaging Microsensors miniSAR SAR   
246 USA ImSAR NanoSAR SAR   
247 USA Insitu Group Alti-Cam EO   
248 USA Irvine CAM-NOIR IR   
249 USA ITT (former EDO Corp.) AN/APS-144 SAR/MTI   
250 USA L-3 BAI Aerosystems Miniature PTZ EO Javelin L3 BAI Aerosystems, USA 
251 USA L-3 BAI Aerosystems Series 52 EO/laser   
252 USA L-3 BAI Aerosystems Series 66 EO/IR   
253 USA L-3 Cincinnati Electronics NightConqueror II IR   
254 USA L-3 Communications Sonoma 252 EO & IR / laser   
255 USA L-3 Communications Sonoma 333 EO & IR / laser   
256 USA L-3 Communications Sonoma 474 EO & IR / laser   
257 USA L-3 Communications Sonoma 495 EO & IR / laser   
258 USA L-3 Communications Sonoma M11 EO & IR / laser   
259 USA L-3 Comms Wescam 12 DS/TS-200 EO Pioneer Pioneer UAV Inc, USA 
260 USA L-3 Comms Wescam Model 14TS EO & IR RQ-1A Predator General Atomics AS, USA 
261 USA L-3 Comms Wescam MX-15 series EO & IR   
262 USA L-3 Comms Wescam MX-20 EO & IR   




263 USA L-3 Comms Wescam Model MX Series EO & IR / Laser   
264 USA Lockheed Martin ASTAR MTI   
265 USA Lockheed Martin RAIDER EO   
266 USA Lockheed Martin STacSAR SAR   
267 USA Lockheed Martin SNIPER XR FLIR / laser   
268 USA Lockheed Martin Tracer Radar   
269 USA Mitsubishi Electronics IR-G600 IR   
270 USA Mitsubshi Electronics IR-M700 IR Gnat 750 General Atomics AS, USA 
271 USA NASA Jet Prop. Lab UAVSAR SAR   
272 USA NASA Ames RC Auto. Modular Sensor Scanning spectrometer   
273 USA Northrop Grumman AN/ZPQ-1 TESAR SAR/MTI Predator A General Atomics AS, USA 
274 USA Northrop Grumman Astamids EO   
275 USA Northrop Grumman E-LASS/ATLASS Radar   
276 USA Northrop Grumman Raven Eye 1 EO   
277 USA Northrop Grumman Raven Eye 2 EO   
278 USA Northrop Grumman Starlite SAR/GMTI MQ-1C SkyWarrior General Atomics AS, USA 
279 USA Northrop Grumman TUAVR SAR/MTI Shadow 200 AAI Corp., USA 
280 USA Northrop Grumman Night-Hunter II EO & IR   
281 USA Optical Alchemy KJ 600 Series IR   
282 USA Optical Alchemy KJ 640    
283 USA Optical Alchemy KJ 800 Series IR   
284 USA Polytech WhiteStar 275 I FLIR   
285 USA Raytheon ES AN/AAS-44(V) EO & IR / Laser Predator General Atomics AS, USA 
286 USA Raytheon ES ASARS-2 SAR / MTI GlobalHawk Northrop Grumman, USA 
287 USA Raytheon ES Galileo IR   
288 USA Raytheon ES HISAR-2K SAR Global Hawk Northrop Grumman, USA 
289 USA Raytheon ES ISS EO/IR/SAR Global Hawk Northrop Grumman, USA 
290 USA Raytheon ES Radiance IR   
291 USA Raytheon ES Rayflir-49 IR   
292 USA Raytheon S&AS AN/AAS-52 MTS EO & IR / Laser Predator General Atomics AS, USA 
293 USA Raytheon S&AS MTS-B EO & IR / Laser   
294 USA Raytheon S&AS SeaVue Radar   
295 USA Recon Optical CA-236 EO - panoramic   
296 USA Recon Optical CA-256 Millennium IR   
297 USA Recon Optical CA-265    
298 USA Recon Optical CA-295    
299 USA Resonon Pika II Spectrometer   
300 USA Rockwell Collins TacVue SAR   
301 USA Sandia National Lab. miniSAR SAR tested on 
Shadow200 
AAI Corp., USA 
302 USA Telephonics RDR-1700B Radar MQ-8B Fire Scout Northrop Grumman, USA 






Specifiche Tecniche UltraCam Xp 
Dati: www.ultracamx.com 
 
Image Product Specification 
Image format 
Analogous to an aerial film image at a format of 23 cm x 15 cm, scanned at 13 μm 
Image data formats                                                                                                      JPEG; TIFF with options for 8 and 16 bits, standard tiff format                
Image storage format in level 2                                                             Full resolution panchromatic, separate color channels at color resolution 
Color at level 3                                                                                                   Full resolution R, G, B, Near‐IR channels, planar or pixel‐interleaved 
 
Digital Camera Technical Data (Sensor Unit S‐X) 
Panchromatic image size                                                                                                                                                             17,310*11,310 pixels 
Panchromatic physical pixel size                                                                                                                                                                                   6 μm 
Input data quantity per image                                                                                                                                                                     624 Mega Bytes 
Physical format of the focal plane                                                                                                                                                         104 mm * 68.4 mm 
Panchromatic lens focal distance                                                                                                                                                                              100 mm 
Lens aperture                                                                                                                                                                                                                f= 1/5.6 
Angle‐of‐view from vertical, cross track (along track)                                                                                                                                          55° (37°) 
Color (multi‐spectral capability)                                                                                                                                                    4 channels ‐‐ RGB & NIR 
Color image size                                                                                                                                                                                       5,770 * 3,770 pixels 
Color physical pixel size                                                                                                                                                                                                    6 μm 
Color lens system focal distance                                                                                                                                                                                 33 mm 
Color lens aperture                                                                                                                                                                                                     f = 1/4.0 
Color field of view from vertical, cross track (along track)                                                                                                                                   55° (37°) 
Shutter speed options                                                                                                                                                                                       1/500 to 1/32 
Forward‐motion compensation (FMC)                                                                                                                                                          TDI controlled 
Maximum FMC‐capability                                                                                                                                                                                         50 pixels 
Pixel size on the ground (GSD) at flying height of 500 m (at 300m)                                                                                                       2.9 cm (1.8 cm) 
Frame rate per second (minimum inter‐image interval)                                                                                                             1 frame per 2 seconds 
Analog‐to‐digital conversion at                                                                                                                                                                                    14 bits 
Radiometric resolution in each color channel                                                                                                                                                          >12 bit 
Physical dimensions of the camera unit                                                                                                                                           45cm x 45cm x 60 cm 
Weight                                                                                                                                                                                                                            ~ 55 kg 
Power consumption at full performance                                                                                                                                                                   150 W 
 
In Flight Data Storage D‐X and Data Processing C‐X 
In‐flight storage capacity                                                                                     Unlimited with use of multiple dataunits D‐X; per D‐X unit ~4.2 TB 
In‐flight capacity to collect uncompressed frames                                                 Unlimited with multiple D‐X units; per D‐X unit ~ 6600 images 
Method of exchanging D‐X units in‐flight                        In less than 3 minutes 
Configuration of Storage D‐X and Computing C‐X                                                                   C‐X with 14 Pentium‐M CPUs; each D‐X with 14 disks 
Redundancy                                                                                                                                        Storing mirror images of the data on two DX units 
Data transfer into office environment                                                                     Removable D‐X data units; docking station (optionally mobile) 
Physical dimensions                                                                                                                                       Width 50cm x Depth 36cm x Height 65 cm 
Weight of C‐X + 2 D‐X                                                                                                                                                                                                   < 92 kg 
Weight of C‐X                                                                                                                                                                                                                 ~ 65 kg 
Weight of single D‐X                                                                                                                                                                                                     ~ 16 kg 
Power consumption at full performance                                                                                                                                                                   700 W 
 
Operational Specification 
Data collection period at 70% & 20 % overlap, at 20 cm GSD (film scale 1:10,000), 140knts           11 hours per single D‐X unit Post‐
processing of collected raw images                                                                  OPC Software, Mobile Server, Office PC Network, Laptop, C‐X Data 
transfer from aircraft to office                                            Shipping of D‐X, or transfer to high capacity storage medium via Mobile Server 
Mounting of the camera                                                        Using adapter ring for all current film camera mounts (PAV‐30, Z/I T‐AS, GSM3000) 
Flight planning support                                                                                        Compatible with commercial systems (CCNS‐4, Trackair, Vega, ….) 
Exterior orientation support                                                              Compatible with DGPS/IMU systems (IGI’s Aero‐Control, Applanix POS‐AV) 
Photogrammetric Production                                                    TIFF‐output compatible with Customer’s photogrammetric production software 
Image geometric accuracy                                                                                                                                                                Approximately ±2 μm 
                 
 © 2008, Microsoft Corp. All rights reserved. Microsoft, Vexcel Imaging GmbH, UltraCamD, UltraCamX, and UltraCam are either registered trademarks or 




Caratteristiche velivoli solari 
 









































































































Sunrise II 1975 9,75 0,86 4,38 8,36 11,4 10,21    
Solaris 1976 2,06 0,2  0,41 10,3 0,61    
Ra 1977 1,37 0,12 0,84 0,16 11,9 0,19    
Utopie 1977 2,53 0,2 1,32 0,51 12,6 0,97    
Solar One 1978 20,72 1,17 6,7 24,15 17,8 104,32    
Solar-‐‐Student 1978 1,96 0,22 1,04 0,43 8,91 0,93    
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A300 






























































  Monocrystalline 
Silicone 

























   
Solus Solar 1984 3,2 0,29 0,88 0,93 11 2,2    



















 Sun power 
A300 
Solariane 1987 3,08 0,28 1,72 0,85 11,2 1,8    






















































   
Grosholz 1989 3,07 0,19  0,6 15,8 1,85    
Helios (model) 1989 2,14 0,18  0,39 11,8 1,4    
Ikaros 1989 2,5 0,23  0,58 10,8 1,8    
Romarino 1989 2 0,2  0,4 10 1,8    




Sol-‐‐e-‐‐moi 1989 3 0,17  0,5 18 2,1    
Wolf 1989 3 0,21  0,63 14,3 1,6    
WS-‐‐Solar 1989 2,5 0,22  0,55 11,3 1,55    





































 Sun power 
A300 
PB 26-‐‐FL 1990 2,6 0,22  0,58 11,8 2,3    
Phönix 1990 2,62 0,21 1,29 0,56 12,2 1,18    
Playboy 1990 2,4 0,19  0,45 12,8 1,35    
Solar Flyer 1990 2,64 0,23 1,48 0,61 11,5 1,6    
Solar Voyager 1990 3,2 0,25  0,79 13 1,3    
Solarbaby 1990 1,7 0,16  0,28 10,4 1,25    
Solarmax 1990 3,48 0,3 1,59 1,04 11,6 2,54    
Sole Florentino 1990 2,5 0,17  0,43 14,6 1,2    










































































   
Blue-‐‐Wing 1991 2,34 0,18 1,05 0,42 13 0,75    
Silizi Solar 1991 2,25 0,21 1,3 0,47 10,7 1,08    
Solar Schilti 1 1991 1,74 0,19 1,16 0,34 9 0,7    
Solar Schilti 2 1991 1,99 0,18 1,05 0,36 11,1 0,82    
Solar UHU 1991 2,3 0,23 1,2 0,53 10 1,45    
Solix 1991 2,37 0,2 1,3 0,48 11,8 1,05    

















   
Pathfinder 1994 29,5 2,4 3,6 70,8 12,3 207    
MikroSol 1995 1,13     0,19    
Icare II 1996 25 1,03 7,7 25,7 24,3 270    
Lo 120 Solar 1996 15,46 1,03  16 14,9     
NanoSol 1996 1,11     0,16    
O sole mio 1996 20 1,23  24,5 16,3 130    
Solair II 1996 20 0,86 6,12 17 23,5 140    
Solar Solitude 1996 2,7 0,2  0,55 13,3 2    
Solarflugzeug 1996 18 1,5  27 12 190    
Centurion 1997 61,8 2,4 3,6 148,32 25,8 533    
Global Flyer 1997 2,5 0,23 1,2 0,57 11 1,04    
Helios 1997 2,7  0,6 1,2 6,17     
Trosollmuffel 1997 2,5 0,25 ? 0,62 10,1 1,14    




LFMA 1998 1,9 0,25  0,47 7,76 1,2    
Pathfinder Plus 1998 36,3 2,4 3,6 87,12 15,1 247,5    
PicoSol 1998 0,99     0,13    
Solar Excel 1998 2,1 0,16 1,02 0,35 12,8 0,72    
Solitair 1998 5,2         










































   
Goldcap 2 2001          
Solarus 2001 2,3 0,19  0,44 12 0,48    
FlyG 2002 6 0,6 2,7 3,6 10 10    
No Name 2003 0,14 0,015 0,12 0 9,33 0,0017    






















































































































Zephyr 2005 18 1,55  27,9 11,6 30    



































































SunSailor 2006 4,2 0,32 2,2 1,35 13,1 3,6    
















   
Micro-‐‐Mite 2007 0,2 0,05  0,01 4 0,0095    
SolFly 2007 0,07     0,001    
Sun-‐‐Surfer I 2007 0,77 0 0,73 0,07 8,5 0,12    
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Ap angolo di azimut 
Ar rapporto assi ellisse 
As angolo solare di azimut 
As’ pseudo angolo di azimut nel primo o quarto quadrante 
b apertura alare 
c corda 
CD coefficiente resistenza 
CD0 coefficiente di resistenza a portanza nulla 
Cf coefficiente attrito 
CL coefficiente portanza 
D   resistenza 
e   fattore di Oswald 
E   energia/efficienza 
E0n   energia incidente atmosfera ideale 
g   accelerazione di gravità 
G1   coefficiente distribuzione superficie orizzontale 
G2  coefficiente distribuzione fusoliera 
G3  coefficiente distribuzione superficie verticale 
h  gap verticale ali 
H quota 
IA  potenza incidente diretta 
Id potenza incidente diffusa 
Isc costante solare 
Itot  potenza incidente 
I0n potenza incidente atmosfera ideale 
k1  coefficiente di Ângström di torbidità dell’atmosfera 
k2 coefficiente 
L portanza 
m asse minore ellisse 




M asse maggiore ellisse 
Mac massa accumulatore 
M/S carico alare 
n giorno dell’anno 
Np numero pixels 
p pressione 
p0 pressione livello del mare 
P potenza 
PA rapporto potenza/peso cella solare 
Pm rapporto potenza/area cella solare 
Rg risoluzione a terra 
Re numero di reynolds 
S superficie 
Sp superficie pannellabile 
Sw superficie bagnata 
t tempo 
V velocità 
Vx velocità di trascinamento 
Vs velocità di stallo 
Vz velocità ascensionale 
W peso 
X spazio percorso 
 
Simboli Grechi 
𝜶 angolo incidenza 
αs angolo di altitudine del sole 
βp angolo di elevazione del pannello rispetto all’orizzonte locale 
𝜸 angolo salita 
𝚫𝐭 margine di tempo 
δ declinazione 
𝜺𝒈 densità energia accumulatori 




θ angolo di incidenza 
θz angolo di zenit 
𝝀𝒘 lunghezza d’onda 
𝝁 viscosità dinamica 
𝜼 rendimento 
𝝂 viscosità cinematica 
ϕ latitudine 
∅𝒇 diametro footprint 
∅𝒄 diametro core 
𝝆 densità 
𝛕𝑨 coefficiente trasmissione diretta 
𝛕𝒂𝒃𝒔 coefficiente trasmissione assorbimento 
𝛕𝒂𝒊𝒓 coefficiente trasmissione aria 
𝛕𝒅 coefficiente trasmissione diffusa 
𝛕𝒅𝒖𝒔𝒕 coefficiente trasmissione particelle 
𝛕𝑯𝟐𝟎 coefficiente trasmissione vapore acqueo 
𝛕𝒔𝒄𝒂𝒕𝒕 coefficiente trasmissione scattering 
ω angolo orario 
𝛚𝒆𝒘 angolo orario 
 
Apici 
BACK  retro 
D  giorno 
FRONT davanti 




BWS best wing system 
















sa pannelli solari 
sc solare immagazzinata 
t coda 
w ala 





AARSS Air to Air Radar SubSystem 
AESA  Active Electonically Scanned Array 
AFOV  Angular Field of View 
AIS  Automatic Identification System 
AM  Air Mass 
AMTI  Airborne Moving Target Indicator 
APR  Aereo a Pilotaggio Remoto 
AR  Allungamento alare 
ASI  Agenzia Spaziale Italiana 
BAMS  Broad Area Maritime Surveillance 
BLDC   BrushLess Direct Corrent 
BWS  Best Wing System 
DARPA Defense Advanced Research Projects Agency 
DC  Direct Corrent 
DHS  Departement of Homeland Security 
DIA  Dipartimento Ingegneria Aerospaziale 
EISS  Enhanced Integrated Sensor Suite 
EO  Elettro ottico 
ERAST Environmental Research Aircraft Sensor Technology 
ETH  Eidgenössische Technische Hochschule 
FF  Fill Factor 
FLIR  Forward looking InfraRed 
GMTI  Ground Moving Target Indicator 
GNSS  Global Navigation Satellite System 
HALE  High Altitude Long Endurance 
HAPS  High Altitude Pseudo Satellite 
HD  High Definition 
IFOV  Instantaneus Field of View 
IR  Infrarossi 
IRS  Sorveglienza Ricognizione Intelligente 
ISS  Integrate Sensor Suite 
IT  Internet 
ITER  Istituto Tecnologico delle Energie Rinnovabili di Santa Cruz de Tenerife 




LIDAR Light Detection and Ranging o Laser Imaging Detection and Ranging 
LRE  Launch and Recovery Element 
LTE  Long Term Evolution 
MALE  Medium Altitude Long Endurance 
MCE  Mission Control Element 
MM  Marina Militare 
MP RTIP Multi Platform Radar Tecnology Insertion Program 
MTI  Moving Target Indicator 
MTS  Multispectral Targetin System 
NACA  National Advisory Committee for Aeronautics 
NAS  Naval Air Station 
NASA  National Aeronautics and Space Administration 
PV  Fotovoltaico 
RPD  Revolution per day 
SAR  Radar apertura sintetica 
TOF  Time of Flight 
UAS  Unmanned Aerial System 
UAV  Unmanned Aerial Vehicle 
UTC  Universal Time Coordinate 
WRC  World Radiation Center 
 
